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Sommario
In questo lavoro, che trae origine dal progetto di ricerca SCAUT condotto presso il Dipartimen-
to di Ingegneria Aerospaziale (D.I.A.) dell’Universita` di Pisa, e` presentato il dimensionamento
aeromeccanico preliminare di un UAV di classe MALE certificabile per impieghi civili.
Dopo aver individuato i documenti di riferimento (in particolare quelli emessi da RAI-ENAC
e da JAA), sono state redatte specifiche di missione che garantiscono i livelli di safety e security
richiesti dai regolamenti. E` stata disegnata una configurazione preliminare, sono state calcolate le
prestazioni, le caratteristiche aeromeccaniche longitudinali e latero-direzionali, e la risposta dinami-
ca dell’UAV a disturbi e comandi di pilotaggio. I calcoli sono stati effettuati, salvo diverso avviso,
utilizzando metodologie esposte nei piu` diffusi manuali reperibili in letteratura tecnica, e allegan-
do sistematicamente nel testo la relativa documentazione. Date le approssimazioni introdotte, le
valutazioni effettuate dovranno essere convalidate mediante prove in galleria aerodinamica.
Da questo lavoro emerge che la principale criticita` della configurazione considerata e` la posizione
arretrata dell’ala rispetto alla fusoliera, che determina un notevole spostamento in avanti della
posizione del punto neutro del velivolo, rendendo la configurazione di peso minimo operativo non
accettabile. I limiti di escursione del baricentro dovranno dunque essere limitati redistribuendo le
masse in fusoliera o introducendo zavorre fisse.
Le verifiche di controllabilita` longitudinale hanno messo in luce la necessita` di angoli di equili-
bratore elevati per trimmare il velivolo a bassa velocita`, per cui si ritiene opportuno aumentare la
frazione di corda flappata dell’equilibratore.
Le verifiche di controllabilita` latero-direzionale hanno fatto emergere requisiti contrastanti sul
valore dell’angolo diedro dell’ala. Tale valore dovra` essere scelto conciliando le diverse esigenze di
efficacia dei comandi e di stabilita` del modo spirale.
I calcoli di autonomia, tangenza e rateo di salita hanno dimostrato che il velivolo in esame ha
prestazioni notevolmente superiori a quelle richieste dalle specifiche di missione, e questo potrebbe
aumentare la desiderabilita` del sistema da parte di terroristi.
Nel capitolo conclusivo e` dimostrata, per quanto possibile allo stato attuale del progetto, la
rispondenza ai requisiti regolamentari emessi da RAI-ENAC (1998) e JAA (1990), e quindi la certi-
ficabilita` del velivolo, riferendosi alle valutazioni effettuate nel testo e ai risultati ottenuti utilizzando
il simulatore di volo del Laboratorio di Meccanica del Volo del D.I.A.
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Impostazione del progetto
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Capitolo 1
Linee guida per l’impostazione del
progetto ai fini della sicurezza
1.1 Introduzione
Sono riportate le linee guida seguite per l’impostazione e la definizione delle principali specifiche di
un progetto di sistema di controllo del territorio basato su piattaforma di volo non abitata (CUAV
- Civil Unmanned Aerial Vehicle) e relativa stazione di controllo a terra, denominato Progetto
SCAUT (Sistema di Controllo AUtomatico del Territorio).
L’obiettivo del progetto e` di verificare la possibilita` di realizzare un sistema suscettibile di
certificazione di tipo e di aeronavigabilita` per impiego in campo civile.
Le linee guida seguite, con le opportune giustificazioni, hanno tenuto conto delle indispensabili
esigenze di sicurezza nei riguardi dei terzi sorvolati e del restante traffico aereo.
1.2 Documenti di riferimento
Per quanto riguarda la sicurezza dei terzi sorvolati e nei riguardi del restante traffico aereo, le linee
guida per l’impostazione del progetto sono state tratte dalla seguente documentazione:
1. RAI-ENAC - Presentation of the RAI-UAV Airworthiness Standards (15 December 1998)
2. FAA - Draft Unmanned Aerial Vehicle
3. CAA - Cap. 722 - Unmanned Aerial Vehicle Operations in UK Airspace - Guidance
4. CIVIL AVIATION SAFETY AUTHORITY (Australia) - Design Standards: Unmanned Aerial
Vehicles - Aeroplanes
5. JAA - UAV Task Force - A Concept for European Regulations for Civil Unmanned Aerial
Vehicles - Final Report - (11 may 2004)
6. DGA - UAV Systems Airworthiness Requirements (USAR) - (Centre d’Essais en Vol-Istres -
January 2005)
7. EUROCONTROL Specifications for the Use of Militery Unmanned Aerial Vehicles as Opera-
tional Air Traffic Outside Segragated Aerospace (25/04/2006)
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8. JAR-VLA - Very Light Aeroplanes
9. RAI-ENAC - Regolamenti Tecnici PARTE 223
10. SAE INTERNATIONAL - Aerospace Recommended Practice - ARP 4761
11. F. De Florio - Airworthiness - An Introduction to Aircraft Certification - Elzevier 2006
Il progetto e` stato impostato con l’intento di rispettare quanto previsto nella predetta documen-
tazione con particolare riguardo agli items:
• Security
• Aeronavigabilita`
• Operazioni di volo
• Problemi legali e licenze
1.3 Security
In Doc. 5 e` riportato che i requisiti di security debbono essere essenzialmente volti ad impedire
che il sistema CUAV possa essere utilizzato in attentati alla sicurezza dei cittadini (terrorismo)
utilizzandolo direttamente od attraverso indebito inserimento nella catena di controllo di un CUAV
in volo.
Le misure di security da imporre al sistema CUAV dovranno essere direttamente proporzionali
alla vulnerabilita`.
La vulnerabilita` del sistema deriva da un bilancio fra desiderabilita` da parte di malintenzionati
e minaccia che il CUAV puo` rappresentare (Doc. 5).
Elevati gradi di desiderabilita` ed elevati gradi di minaccia determinano conseguentemente elevati
gradi di vulnerabilita`.
1.3.1 Grado di desiderabilita`
Il grado di desiderabilita` e` associabile ai livelli di prestazioni che il sistema CUAV puo` conseguire
e, in particolare, ai valori di velocita`, quota di volo, autonomia e distanza massima percorribile.
Occorre pertanto definire con realismo le specifiche di missione in modo che siano strettamente
adeguate a svolgere missioni di controllo del territorio in ambito di comprensori regionali senza
essere tali da rendere appetibile a malintenzionati il sistema CUAV.
1.3.2 Grado di minaccia
Il grado di minaccia che il CUAV puo` rappresentare e` principalmente associabile alla sua area letale
all’impatto, dipendente da peso massimo al decollo e dimensioni, qualora il CUAV sia utilizzato
come proiettile “inerte”, od al carico utile trasportabile che puo` essere sostituito da esplosivo od
altro.
Il grado di minaccia puo` quindi essere attenuato utilizzando CUAV di peso e dimensioni ridotti
calibrati per il trasporto di carico utile strettamente necessario allo svolgimento delle predette
missioni di controllo del territorio in ambito di comprensori regionali.
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1.3.3 Specifiche di missione
Per tenere conto dei predetti criteri, si sono definite le seguenti specifiche di missione:
• Raggio di azione dell’ordine di 30mn
• Quota massima di circa 4000m (FL 125)
• Quota operativa di circa 2000m (6000ft) GND
• Autonomia oraria dell’ordine di 6h
• Velocita` massima dell’ordine di 190km/h (100kts)
• Velocita` di loiter dell’ordine di 130km/h (70kts)
• Peso massimo al decollo di 550kg
• Carico utile 60kg
Si ritiene che un sistema soddisfacente alle predette specifiche di missione, con conseguente
ridotto valore delle dimensioni del CUAV, possa mantenere bassi livelli di vulnerabilita`, mantenendo
i costi relativi alla garanzia di security a livelli accettabili per un sistema operante in ambito civile pur
essendo ampiamente adeguato per operazioni di controllo del territorio nell’ambito di comprensori
regionali.
Come sara` nel seguito discusso, le predette specifiche di missione potrebbero anche facilitare
l’inserimento del CUAV negli Spazi aerei non segregati.
1.4 Aeronavigabilita`
Per quanto riguarda il codice di Aeronavigabilita`, per l’impostazione del progetto e` stato preso
come riferimento quanto riportato in Doc. 5 nel quale viene suggerito di utilizzare i codici relativi
ai velivoli pilotati e cioe` VLA, JAR 23, JAR 25 adattandoli ai CUAV attraverso l’introduzione di
Condizioni Specifiche che tengano conto delle particolarita` di questa classe di velivoli.
Poiche´ nell’aviazione convenzionale le condizioni di sicurezza ed il pertinente codice di riferimento
per la progettazione dei velivoli sono scelti in funzione del peso, delle prestazioni e del numero di
persone a bordo, la mancanza di queste nei CUAV richiede una nuova definizione di condizione di
sicurezza, che deve riguardare essenzialmente i terzi sorvolati, e di un codice equivalente, derivato
dai precedenti, che risulti funzione delle caratteristiche del CUAV stesso.
1.4.1 Codice equivalente
Per definire il codice equivalente di riferimento (VLA, JAR 23, JAR 25) in Doc. 5 sono stati
proposti due metodi dei quali uno e` basato sul concetto di energia cinetica all’impatto ed il secondo
sul concetto dell’obiettivo di sicurezza assunto come probabilita` di causare una vittima ogni milione
di ore di volo.
L’applicazione di questi due metodi ha consentito di individuare nel codice VLA il codice equiva-
lente per CUAV di peso fino a 1500kg (Categoria MALE) e nel codice JAR 23 il codice equivalente
per CUAV di peso fino a 20.000kg (Categoria HALE), togliendo quanto non pertinente per l’assenza
di persone a bordo ed aggiungendo opportune Condizioni Specifiche.
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CATEGORIE E SEVERITA` DI RISCHIO PROBABILITA` DI GUASTO
I - Catastrofico Estremamente improbabile
II - Rischioso Estremamente remota
III - Maggiore Remota
IV - Minore Probabile
V - Senza effetti Nessun requisito
Tabella 1.1: Categorie e severita` di rischio
Tenendo conto di quanto esposto, risulta quindi ancora di attuale validita` quanto riportato in
Doc. 1 che, per l’emanazione di una bozza di certificazione per CUAV, prendeva come riferimento
il regolamento JAR-VLA togliendo quanto non pertinente per l’assenza di persone a bordo ed
aggiungendo le Condizioni Specifiche alle quali fa riferimento anche il Doc. 5.
Le principali condizioni specifiche considerate in Doc.1 hanno riguardato principalmente l’ade-
guamento del Par. 1309 relativo ad equipaggiamenti, sistemi e installazioni per tenere conto delle
severita` di rischio, e l’introduzione di commi specifici relativi alla presenza di Flight Termination
System (FTS), Flight Management System (FMS), sistema Dati Aria, sistema Videolink e Datalink,
sistema di comunicazioni Terra/Bordo/Terra (T/B/T) e quant’altro non previsto su velivoli VLA
ma necessario al volo dei CUAV.
Sullo stesso concetto e` basata anche la proposta di codice di certificazione riportata in Doc. 6.
1.4.2 Categorie e severita` di rischio
Per il progetto sono state considerate categorie di rischio e probabilita` di guasto analoghe a quelle
dei velivoli convenzionali secondo la tabella di seguito riportata.
Tenendo conto che per i CUAV la severita` del rischio e` nei riguardi di persone o cose sorvolate
(e non trasportate) per ogni classe di severita` sono state assunte le seguenti definizioni, assumendo
probabilita` di guasto per ora di volo non superiori a quelle previste per i velivoli di Classe IV
(tipicamente categoria commuter).
Severita` I (catastrofico) - Condizione di guasto che rende impossibile al CUAV di continuare
il volo controllato e di raggiungere ogni predefinito sito di atterraggio, con caduta incontrollata del
velivolo e possibilita` di causare danni a persone o cose.
Si e` assunta una probabilita` media di guasto per ora di volo non superiore a 10−9.
A livello di CUAV questa categoria di rischio non puo` essere determinata da un singolo guasto.
Severita` II (rischioso) - Condizione di guasto che puo` portare alla perdita controllata del
CUAV sopra un sito di emergenza non popolato, usando appropriati sistemi di recupero.
Si e` assunta una probabilita` media di guasto per ora di volo non superiore a 10−7.
A livello di CUAV un singolo guasto non puo` determinare una perdita di funzione tale da causare
questa condizione di rischio.
Severita` III (maggiore) - Condizione di guasto che porta ad una significativa perdita di
sicurezza con conseguente interruzione della missione ma con possibilita` di volo autonomo o pilotato
verso appropriati siti (compresa la base di partenza) per l’interruzione del volo.
Si e` assunta una probabilita` media di guasto per ora di volo non superiore a 10−5.
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In Doc. 8 e` riportato che questa probabilita` e` indicata a titolo di riferimento. Non e` richiesto
di effettuare analisi quantitative per questa categoria di rischio.
Severita` IV (minore) - Situazione di guasto che porta ad una lieve riduzione del margine di
sicurezza (ad esempio perdita di qualche ridondanza).
Si e` assunta una probabilita` media di guasto per ora di volo non inferiore a 10−3.
Severita` V (senza effetti) - Situazione di guasto che non ha effetti sul margine di sicurezza.
1.4.3 Recuperi di emergenza
Recuperi di emergenza del CUAV possono essere effettuati attraverso:
• Flight Termination System (FTS)
• Procedure di emergenza
Il Flight Termination System (FTS) pone immediatamente fine alla missione con rotte pre-programmate
verso siti di atterraggio individuati nel piano di volo dove l’atterraggio puo` avvenire in modo
convenzionale o con l’apertura del paracadute.
I siti per gli atterraggi di emergenza debbono essere individuati al momento della definizione
della missione e debbono rispondere ai seguenti principali requisiti:
• aree non popolate
• raggiungibili in volo planato in caso di perdita di potenza
• raggiungibili in volo autonomo in caso di perdita del link con la stazione a terra
1.5 Operazioni di volo
Per essere utilmente impiegato, il CUAV dovra` svolgere le proprie missioni operando al di fuori di
aree protette occupando quindi lo spazio aereo anche in presenza di altro traffico nei riguardi del
quale dovra` mantenere gli stessi livelli di sicurezza dei velivoli convenzionali.
Durante l’espletazione della missione il CUAV dovra` pertanto essere in grado di ottemperare
alle norme nazionali ed internazionali (ICAO) del traffico aereo ed in particolare dovra` essere in
grado di fruire dei servizi che gli Enti preposti forniscono ai velivoli convenzionali per conseguire i
predetti obiettivi di sicurezza.
1.5.1 Spazi aerei e condizioni di volo
Il progetto sara` impostato nell’ipotesi che il CUAV possa operare in VFR nello spazio aereo FIR
inferiore (fino a FL 195) di classe G, utilizzando i pertinenti Servizi connessi con il traffico aereo
(FIS, ALS), i Servizi di telecomunicazione, il Servizio AIP.
Di conseguenza:
• la pianificazione del volo deve rispettare le condizioni VMC;
• il contatto con il Sistema ATC non e` obbligatorio ma il Servizio e` ottenibile su domanda;
• in ogni caso un sistema di TLC e` necessario per fruire dei servizi FIS e ALS.
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E` quindi necessario che a bordo del CUAV esista un sistema TLC operante alle opportune
frequenze VHF ed opportunamente ridondato per avere i necessari requisiti di affidabilita`, in grado
di permettere il collegamento fra la stazione a terra e gli Enti ATS.
In altre parole il CUAV dovrebbe funzionare da ponte radio in grado di effettuare le comunica-
zioni T/B/T ricevendo e ritrasmettendo il traffico radio fra la stazione a terra e gli Enti ATS che
vedrebbero quindi il CUAV come un velivolo convenzionale.
E` evidente che questa ipotesi di funzionamento renderebbe impossibile il volo completamente
automatico, non controllato dal pilota a terra.
E` poi richiesto l’uso di transponder attivato in modalita` A e C che pertanto dovrebbe essere
presente sul CUAV, anch’esso opportunamente ridondato.
I modi ed i codici operativi dovrebbero essere programmabili dalla stazione a terra.
Nell’ambito di questo progetto si e` pertanto ritenuto che l’inserimento dei CUAV nella FIR
inferiore di classe G, potrebbe essere possibile quando le operazioni di volo fossero condotte sempre
sotto il controllo dell’operatore a terra in grado di mantenere i pertinenti contatti radio con gli Enti
ATS.
1.5.2 Collision avoidance
Per i velivoli convenzionali operanti nello spazio aereo e nelle condizioni di volo previste per il CUAV,
la collision avoidance nei riguardi di altri aeromobili in volo e` demandata al pilota che adotta la
nota tecnica see and avoid.
La mancanza del pilota a bordo del CUAV rende critico questo aspetto della sicurezza.
Tenendo conto delle limitazioni poste alle prestazioni del CUAV, con particolare riferimento ai
valori di velocita`, di quote operative, di raggio di azione e che il volo avviene sempre sotto il controllo
del pilota a terra (sono escluse fasi di volo operativo completamente automatico), il controllo della
situazione esterna nei riguardi dei rischi di collisione con altri aeromobili in volo potrebbe essere
ancora effettuata secondo la tecnica see and avoid.
Questo obiettivo puo` essere conseguito utilizzando almeno tre telecamere HD che forniscano un
adeguato campo visivo sia laterale che azimutale, costantemente controllato dal pilota a terra, ed
un sistema di visori schermati che consentano la visione anche in condizioni di volo “contro sole”.
Si puo` osservare che, almeno allo stato attuale delle conoscenze, anche i sistemi sense and avoid
attualmente allo studio, ritenuti indispensabili per garantire la sicurezza nei riguardi di collisioni in
volo, sono basati in massima parte sull’elaborazione di immagini rilevate da un sistema di telecamere.
E` evidente che tali sistemi sarebbero indispensabili qualora per il CUAV fossero previste fasi di
volo completamente automatico, non controllate dal pilota a terra, escluse nel progetto in esame.
La sicurezza nei riguardi di collisioni con il restante traffico aereo potrebbe essere ulteriormente
implementata sfruttando, attraverso il Sistema di TLC del CUAV, i Servizi TFCI (Traffic Infor-
mation) e TFCAA (Traffic Avoidance Advice) forniti su domanda dal Servizio ATC, tenendo conto
della presenza del transponder a bordo del CUAV.
1.6 Problemi legali e licenze
Uno dei principali problemi legali dibattuti in ambito tecnico riguarda l’attribuzione della respon-
sabilita` delle operazioni che un CUAV e` chiamato a svolgere ed il tipo di licenza che deve possedere
un operatore di sistema CUAV.
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1.6.1 Attribuzione di responsabilita`
Nei velivoli convenzionali la responsabilita` del volo e` attribuita al pilota-in-comando che ha costan-
temente la situation awareness sia interna al velivolo (strumentazione di volo, di navigazione e di
monitoraggio dei sistemi di bordo) sia esterna (visione esterna, dispositivi di navigazione, sistemi
ATC) ed e` pertanto in grado di esercitare la propria autorita`.
Nel caso dei CUAV il pilota umano e` rimosso da bordo del velivolo ma e` dislocato nella stazione
a terra.
Volendo attribuire al pilota di CUAV le stesse responsabilita` del pilota-in-comando di un velivolo
convenzionale, e` quindi necessario che abbia le stesse caratteristiche di situation awareness e la stessa
possibilita` di intervento nella condotta del CUAV.
Da questo deriva che il pilota a terra deve avere in tempo reale tutte le necessarie informazioni
attraverso adeguata strumentazione e deve poter intervenire direttamente in caso di necessita`.
Per tenere conto di questa esigenza, nell’ambito di questo progetto si e` ritenuto opportuno
eliminare dalle specifiche di missione del CUAV la possibilita` di eseguirne fasi in volo completamente
automatico, fuori dal controllo dell’operatore a terra.
1.6.2 Tipologia di licenza
La tipologia di licenza che deve avere un operatore di CUAV deve tenere conto che i requisiti psico-
fisici e professionali necessari per svolgere le funzioni di pilota di CUAV sono di natura diversa da
quelli richiesti ad un pilota di velivolo convenzionale perche´ diverso e` l’ambiente operativo.
Infatti la stazione a terra non fornisce al pilota alcun stimolo fisico, che potrebbe richiedere
adeguate caratteristiche del pilota e generare opportuni stimoli utilizzabili per il pilotaggio ed inoltre
e` assente lo stress del volo.
In altre parole per il pilotaggio del CUAV non e` necessario possedere il brevetto di pilota di veli-
volo convenzionale con relativi condizionamenti psico-fisici che per certi aspetti potrebbero risultare
dannosi. Infatti gli stimoli che riceve il pilota di CUAV sono completamente diversi da quelli che
riceve un pilota di velivolo convenzionale, rispetto ai quali e` condizionato ad adeguare la sua tecnica
di pilotaggio.
Per il pilotaggio di un CUAV, un pilota convenzionale dovrebbe essere completamente ricondi-
zionato (esperienza israeliana).
L’operatore di CUAV deve avere le caratteristiche di gestore di sistema piu` che quelle di pilota,
che possono concretizzarsi in:
• Adeguata motivazione
• Adeguate caratteristiche psichiche
• Conoscenza delle regole dell’aria
• Conoscenza delle regole della navigazione
• Conoscenza della teoria del volo
• Conoscenza del sistema CUAV in tutte le sue componenti
• Adeguato ciclo di istruzione sul simulatore del sistema.
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Rivestono minore importanza le caratteristiche fisiche.
Un diversamente abile in carrozzella in possesso dei predetti requisiti puo` essere un ottimo pilota
di CUAV.
Per conseguire i predetti obiettivi e` pertanto necessario che il Progetto SCAUT preveda anche la
realizzazione di un simulatore del sistema per le necessarie fasi di addestramento e condizionamento
del personale.
1.7 Stazione a terra
La stazione a terra deve fornire al pilota tutte le informazioni necessarie perche´ possa avere in tempo
reale una completa situation awareness durante l’espletamento della missione.
A tale scopo nell’ambito del progetto all’interno della stazione a terra sono previsti i seguenti
pannelli di controllo e sistemi:
• Pannello strumenti
• Pannello gestione autopiloti
• Pannello di navigazione
• Sistema di visione esterna
• Sistema di controllo manuale del volo
• Sistema di comunicazione T/B/T
• Sistema di telemetria in linea di vista di portata adeguata al raggio di azione
• Joystick per controllo manuale.
Il pannello strumenti ed il pannello di gestione degli autopiloti debbono fornire tutte le indicazioni
previste per i velivoli convenzionali.
Come in precedenza riportato, la visione esterna puo` essere rilevata da tre telecamere HD op-
portunamente orientate e trasmessa su sistema di monitor in grado di garantire un campo di vista
non inferiore a 110◦ in azimut e di +40◦ e -20◦ in elevazione come richiesto dalla documentazione
esaminata, con finestre opportunamente schermate per ridurre gli effetti del volo “contro sole”.
Il controllo manuale del volo puo` essere effettuato attraverso un usuale Joystick.
Attraverso la stazione a terra sara` effettuato il collegamento con il servizio ATS utilizzando il
sistema TLC di bordo, con il CUAV funzionante da ponte radio.
La stazione a terra dovra` essere considerata come parte integrante del sistema e pertanto dovra`
rispondere alle stesse caratteristiche di sicurezza previste per la piattaforma di volo.
1.8 Simulatore di volo
Il progetto SCAUT prevede la realizzazione di un simulatore di volo per l’addestramento degli
operatori in modo da conseguire gli obiettivi di cui al precedente par. 1.6.
Per esigenze pratiche ed economiche, il simulatore puo` essere realizzato all’interno della stazione
a terra della quale utilizza tutte le funzioni con i relativi pannelli di controllo
38
Quando la stazione a terra funziona in modalita` simulatore un opportuno software fornira` i
parametri connessi con la dinamica del CUAV e la visione esterna dell’area sorvolata.
1.9 Conclusioni
Il progetto sara` condotto in modo da rispettare i requisiti per eventuale certificazione di tipo e di
aeronavigabilita` indicati in Doc. 1 integrato da Doc. 8 e, ove necessario, da Doc. 9 con l’obiettivo
di sicurezza di causare una vittima per milione di ore di volo.
Per la sicurezza dei terzi sorvolati saranno assunte le seguenti categorie di rischio:
• Severita` I (catastrofico) - Probabilita` media di guasto per ora di volo non inferiore a 10−9
• Severita` II (rischioso) - Probabilita` media di guasto per ora di volo non inferiore a 10−7
• Severita` III (maggiore) - Probabilita` media di guasto per ora di volo non inferiore a 10−5
• Severita` IV (minore) - Probabilita` media di guasto per ora di volo non inferiore a 10−3
• Severita` V (senza effetti)
Le missioni avranno le seguenti caratteristiche:
• Volo in condizioni VFR nello Spazio aereo FIR (inferiore) di Classe G
• Missione eseguibile sempre sotto il controllo dell’operatore a terra
• Presenza a bordo di un sistema di TLC per mantenere i contatti con il servizio ATS
• Opportuno sistema di visione per il controllo dell’ambiente esterno (collision avoidance - see
and avoid)
• Transponder programmabile (modalita` A e C)
• Nella programmazione della missione debbono essere previsti opportuni siti dove poter inter-
rompere il volo in caso di avaria che non consenta la prosecuzione della missione. Ciascun sito
deve poter essere raggiunto da ogni punto della traiettoria di volo prevista.
La stazione a terra sara` considerata come parte integrante del sistema e pertanto dovra` rispon-
dere alle stesse caratteristiche di sicurezza previste per la piattaforma di volo.
Per ridurre l’impatto sul progetto delle caratteristiche di sicurezza richieste si sono definite le
seguenti specifiche di missione:
• Raggio di azione dell’ordine di 30mn
• Quota massima di circa 4000m (FL 125)
• Quota operativa di circa 2000m (6000ft) GND
• Autonomia oraria dell’ordine di 6h
• Velocita` massima dell’ordine di 190km/h (100kts)
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• Velocita` di loiter dell’ordine di 130km/h (70kts)
• Peso massimo al decollo di 550kg
• Carico utile 60kg.
La sicurezza nei riguardi dei rischi connessi con caduta incontrollabile del CUAV e dei rischi di
collisioni con altri aeromobili, sara` conseguita con:
• Ridondanze nei sistemi di bordo in modo da conseguire le volute probabilita` di guasto relative
alle categorie e severita` di rischio considerate
• Collegamento B/T/B fra stazione di terra ed Enti di controllo per tutta la durata della missione
• Presenza di transponder programmabile
• Controllo della situazione esterna attraverso la tecnica di see and avoid attraverso opportuni
sistemi di visione, integrata da contatti con i servizii TFCI e TFCAA.
E` prevista la realizzazione di un simulatore di volo per l’addestramento degli operatori, contenuto
all’interno della stazione a terra.
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Capitolo 2
Descrizione del sistema SCAUT
L’impiego tipico di un sistema CUAV e` nelle attivita` che richiedono un controllo del territorio senza
effettuare alcun intervento su di esso. Le attivita` che possono rivestire particolare importanza, senza
con cio` essere ovviamente esaustivi, sono attinenti a:
• Agricoltura
• Controllo aree archeologiche
• Ecologia
• Fotogrammetria
• Geologia
• Oceanografia
• Protezione civile
• Servizio forestale
• Vulcanologia
L’impiego dei CUAV potrebbe essere insostituibile se le predette attivita` dovessero svolgersi in
ambienti a vario titolo ostili che impedirebbero l’uso di velivoli abitati. Un non trascurabile campo
di attivita` potrebbe essere anche quello connesso con operazioni paramilitari nell’ambito di:
• Controllo dei confini
• Antidroga (individuazione aree di produzione della materia prima)
• Operazioni di polizia (antiterrorismo, sequestri di persona, ordine pubblico)
• Controllo del traffico stradale
Tutte le predette attivita` hanno in comune una stessa tipologia di missione costituita da:
• Decollo
• Salita alla quota operativa
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• Volo di crociera per raggiungere la zona operativa e rientrare alla base a missione conclusa
• Loiter
• Discesa
• Atterraggio
Per attenuare l’impatto dei requisiti di security sono state previste le seguenti specifiche di missione
e caratteristiche ponderali del CUAV (par. 1.3):
• Raggio di azione dell’ordine di 30nm
• Quota massima di circa 4000m (FL 125)
• Quota operativa di circa 2000m (6000ft) GND
• Autonomia oraria dell’ordine di 6h
• Velocita` massima dell’ordine di 190km/h (100kts)
• Velocita` di loiter dell’ordine di 130km/h (70kts)
• Peso massimo al decollo di 550kg
• Carico utile 60kg.
2.1 Piattaforma di volo
Il trittico della configurazione prevista e` riportato in fig. 2.1.
La configurazione del CUAV e` con fusoliera centrale con ala alta, due travi di coda portanti la
superficie orizzontale e due derive. Il motore e` alloggiato nella parte posteriore della fusoliera con
elica spingente. L’ala e` a forma in pianta trapezoidale rastremata con angolo di freccia nullo con
cassone centrale passante realizzato in un unico pezzo, vincolato a due ordinate di forza ricavate in
fusoliera. La fusoliera e` costituita da un tratto centrale di forma rettangolare arrotondata agli spigoli
di dimensione massima 700 x 700mm e da due tronchi, uno anteriore e l’altro posteriore, rastremati.
Il muso anteriore, per una lunghezza di circa 350mm, contiene le batterie e le tre telecamere per il
pilotaggio. Nella parte anteriore adiacente al muso e` ricavato il vano di alloggiamento del carico utile
con volume di circa 400dm3 (aumentabile se necessario). La parte centrale della fusoliera contiene i
sistemi avionici necessari al volo ed alla gestione della missione e, adiacente ad essi, e` ricavato il vano
per il paracadute. Intorno al CG e` posizionato il serbatoio del carburante di capacita` di circa 125`
e, posteriormente ad esso, e` posizionata l’ordinata di forza per l’attacco del castello motore e quindi
il motore. Il carrello e` triciclo con ruotino anteriore auto orientabile e freni sulle ruote posteriori.
Il controllo direzionale durante le fasi a terra e` effettuato con i freni usati in modo differenziale e,
oltre l’opportuna velocita`, con il timone di direzione. Le strutture sono realizzate principalmente in
fibra di carbonio con alcuni elementi maggiormente sollecitati in lega leggera.
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Figura 2.1: Trittico della piattaforma di volo
2.1.1 Impianto propulsivo
Motore Rotax 912 4 tempi 4 cilindri raffreddato ad aria e liquido
Potenza 80hp
Elica spingente tripala a giri costanti
2.1.2 Dimensioni
Apertura alare 9.6m
Lunghezza 6.955m
Massima altezza sul terreno 2.04m
2.1.3 Pesi
Peso massimo al decollo 550kg
Peso massimo del carico utile 60kg
Peso carburante 100kg
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2.1.4 Prestazioni
Velocita` massima a quota zero e peso massimo 120kts
Velocita` di crociera 100kts
Velocita` di loiter 70kts
Velocita` minima (peso massimo, flap retratti) 42kts
Velocita` minima (peso massimo, flap completamente estratti) 35kts
Max. velocita` di salita a SL a peso massimo 1000ft/min
Quota massima a peso massimo 7700m
Autonomia oraria massima a quota 4000m e peso iniziale massimo ≈ 10h
Raggio di azione 30nm
2.1.5 Ala
Profilo NASA LS(1)-0417
Apertura 9.6m
Superficie 12.2m2
Carico alare @ MTOW 45kg/m2
Allungamento 7.5
Rapporto di rastremazione 0.7
Corda alla radice 1.49m
Corda all’estremita` 1.05m
Corda media aerodinamica (c.m.a.) 1.28m
2.1.6 Superficie di coda orizzontale
Profilo NACA 0012
Apertura 3.0m
Superficie 2.4m2
Allungamento 3.75
Corda 0.8m
2.1.7 Superficie di coda verticale
Profilo NACA 0012
Apertura 0.935m
Superficie 0.687m2
Allungamento 1.272
Rapporto di rastremazione 0.572
Corda alla radice 0.935m
Corda all’estremita` 0.535m
Corda media aerodinamica (c.m.a.) 0.753m
Freccia al bordo di attacco 52◦
I dati precedenti si riferiscono ad un’unica superficie.
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2.1.8 Sistemi
Per effettuare le tipologie di missione richieste, oltre al sistema propulsivo e relativo sistema di
alimentazione del carburante, a bordo della piattaforma di volo sono previsti:
• Sistema di generazione della potenza elettrica
• Sistema comandi di volo
• Air Data Systems (ADS)
• Sensori del moto e di assetto (IMU)
• GPS
• Sistema autopiloti
• Sistema di navigazione
• Supervisor Flight Unit (SFU)
• Flight Management System (FMS)
• Datalink (uplink, downlink)
• Telecamere per il pilotaggio con relativo video link
• Sistema comunicazione T/B/T (ripetitore)
• Trasponder
• Flight Termination System (FTS)
• Condizionamento interno e spannamento/sbrinamento visori
• Luci di via regolamentari
Il sistema SFU ha le funzioni di:
• Monitoraggio dello stato dei sistemi
• Individuazione delle avarie
Il sistema FMS ha le funzioni di:
• Gestione sistema comandi di volo
• Gestione autopiloti
• Programmazione della missione e gestione sistema di navigazione
• Gestione delle avarie
• Riprogrammazione della missione in caso di avaria
• Gestione sistema di interruzione del volo (FTS)
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In linea di massima le diagnosi di avarie vengono effettuate attraverso la tecnica del voting utiliz-
zando le ridondanze di ciascun sistema. Il risultato del voting e` analizzato dal sistema SFU che lo
trasforma in un codice binario 0/1: il bit 1 indica assenza di avaria, mentre il bit 0 ne indica la
presenza. L’insieme dei bit viene a sua volta nuovamente inviato dal sistema SFU al sistema FMS
che rileva la natura dell’avaria ed attiva la procedura prevista per la sua gestione.
2.1.9 Carico utile
Il carico utile e` costituito da combinazioni di sensori per il monitoraggio del territorio in missioni di
sorveglianza, per raccolta dati per uso agricolo e forestale, per rilevamento e misura di varie tipologie
di inquinamento sia terrestre che atmosferico con relativi sistemi di trasmissione dati. E’ previsto
l’uso di radar ad apertura sintetica. L’energia elettrica, le coordinate GPS, gli angoli di assetto e
quant’altro necessario per il funzionamento del carico utile sono forniti dal sistema di navigazione
e controllo del CUAV. Il peso massimo previsto per il carico utile e` di 60kg con un vano di carico
di circa 400dm3.
2.2 Stazione a terra
La stazione a terra fa parte integrante del sistema e risponde agli stessi criteri di sicurezza previsti
per la piattaforma di volo.
E’ dotata di strumentazione idonea a fornire al pilota la situation awareness relativa all’ambiente
esterno (visione esterna, collegamenti con ATS), alle caratteristiche del volo (strumentazione di
bordo), allo svolgersi della missione (mappa di navigazione), allo stato dei sistemi con indicatorte
di master caution e segnalazione delle avarie.
Per la stazione a terra e` prevista la configurazione indicata in fig. 2.2 nella quale sono visibili
i monitor per la visualizzazione dello scenario esterno, il pannello strumenti di volo ed il pannello
per la programmazione e controllo della missione.
2.2.1 Visione esterna
La visione dell’ambiente esterno e` fornita da tre telecamere montate sul muso del velivolo ed oppor-
tunamente orientate in modo da fornire su tre monitor un campo di vista non inferiore a ±110◦ in
azimut (220◦ totali) e di +40◦ -20◦ in elevazione (60◦ totali) come richiesto dalle normative.
2.2.2 Pannello strumenti
Il pannello strumenti deve essere in grado di fornire complete informazioni sul volo. Sono previsti
gli strumenti di seguito indicati.
1. Strumenti motore
(a) RPM
(b) MAP
(c) Temperatura
(d) Pressione olio
(e) Livello carburante
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Figura 2.2: Configurazione prevista per la stazione a terra
2. Autopiloti e transponder
(a) Impostazione circling
(b) Impostazione IAS
(c) Impostazione heading
(d) Impostazione quota
(e) Impostazione velocita` verticale
(f) Impostazione transponder
3. Controllo volo
(a) Indicatore IAS
(b) Orizzonte artificiale
(c) Altimetro
(d) Virosbandometro
(e) HSD
(f) Velocita` verticale
4. Strumenti accessori
(a) Indicatore di latitudine e longitudine
(b) Indicatore posizione comandi
(c) Master caution
(d) Orologio/orametro
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5. Gestione apparati di comunicazione T/B/T
La configurazione prevista per il pannello strumenti e` indicata in fig. 2.3 1.
Figura 2.3: Pannello strumenti Figura 2.4: Pannello di navigazione
2.2.3 Pannello di navigazione
Attraverso il pannello navigazione e` possibile programmare e seguire la missione.
La programmazione avviene inserendo sulla mappa con il mouse i waypoints (WP) che il CUAV
dovra` sorvolare durante lo svolgersi della missione. I WP sono individuati attraverso la latitudine
e la longitudine, determinata automaticamente al momento dell’inserimento del WP o impostata
manualmente, che viene trasmessa al FMS e quindi agli autopiloti.
I WP possono essere raggiunti con traiettoria rettilinea oppure secondo una prefissata radiale.
In questo secondo caso viene simulata la navigazione secondo VOR/DME. La radiale impostata
viene raggiunta con traiettoria ad essa ortogonale.
Posizionando un WP sulla testata della pista ed inserendo la radiale della pista e` possibile
simulare il localizer di un sistema ILS che puo` essere di aiuto in fase di avvicinamento.
In fig. 2.4 e` riportata la configurazione prevista per il pannello di navigazione con evidenziati
alcuni WP con relative rotte di raggiungimento e sorvolo2.
2.3 Logistica
Il CUAV e` smontabile in cinque parti costituite da fusoliera, ala, due travi di coda complete di deriva,
piano di coda orizzontale, assemblabili su carrello per trasporto stradale trainabile da un mezzo
attrezzato per le operazioni di montaggio/smontaggio, di manutenzione/riparazione sul campo, di
rifornimento (carburante, olio lubrificante, liquido di raffreddamento).
1Un pannello strumenti di questo tipo e` funzionante sul simulatore di volo di UAV disponibile presso il DIA.
2Un pannello navigazione di questo tipo con i sistemi di navigazione descritti e` funzionante sul simulatore di volo
di UAV disponibile presso il DIA.
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La stazione di terra, completa di antenne, generatore di corrente e quant’altro necessario al suo
funzionamento e` montata all’interno di un container autotrasportabile o, in alternativa, direttamente
all’interno di un ulteriore mezzo stradale.
Lo scopo di questo tipo di organizzazione logistica e` di rendere il sistema autosufficiente ed in
grado di operare anche da basi non attrezzate.
2.4 Simulatore di volo
Per l’addestramento del personale e` previsto l’uso di un simulatore di volo montato all’interno della
stazione a terra della quale utilizza tutti i sistemi di programmazione della missione e di controllo
del volo e della missione stessa.
Quando la stazione a terra funziona in configurazione simulatore, la visione esterna, le grandezze
cinematiche e le informazioni GPS vengono fornite da apposito sistema di calcolo.
Una stazione a terra funzionante in configurazione simulatore e` disponibile presso il DIA ed e`
riportata a titolo di esempio in fig. 2.5.
Figura 2.5: Stazione a terra in configurazione simulatore di volo, disponibile presso il DIA
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Capitolo 3
Studi di fabbricazione
3.1 Introduzione
Gli studi di fabbricazione sono impostati per conseguire gli obiettivi industriali attualmente previsti
in:
• Sviluppo di un dimostratore ai fini di certificazione
• Costruzione di n◦ 3 Unita` Operative per le necessita` di mercato.
Il progetto strutturale sara` svolto secondo i seguenti criteri di massima:
• Massima riduzione del numero dei pezzi tramite l’utilizzo esteso di strutture a guscio integrate
ed a rigidezza diffusa (uso di sandwich)
• Uso di materiali compositi per ottenere la massima efficienza strutturale con minimo peso.
I criteri per il previsto sviluppo industriale avranno l’obiettivo principale di ridurre al massimo
i costi di fabbricazione e saranno principalmente basati su:
• Uso di materiali compositi a bassa temperatura (120◦ C) e bassa pressione (solo vuoto) per
ridurre i costi di attrezzaggio
• Massima verticalizzazione dell’attrezzatura tramite attrezzi polivalenti concepiti per essere
multiruolo: lay-up + cure + contornatura + montaggio + foratura (catena attrezzi breve)
• Parti autoriferite tramite tooling holes
• Giunzioni incollate tramite adesivi a freddo per evitare chiodature
• Processi a basso costo tramite uso di “forno” anziche´ autoclave.
3.2 Sistema ala
L’ala e` di forma in pianta trapezoidale rastremata con apertura di 9.6 m ed allungamento 7.5.
Le corde alla radice ed all’estremita` sono di 1.49m e 1.05m rispettivamente.
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Figura 3.1: Schema della struttura e
dell’attrezzatura
Figura 3.2: Schema dell’assemblaggio
La struttura dell’ala, realizzata in materiale composito, sara` di tipo tradizionale con cassone
centrale bilongherone e bordo di entrata riportato.
Il bordo di uscita sara` costituito dalle superfici mobili (flap, alettoni) incernierate sul longherone
posteriore.
Si prevede di realizzare il cassone alare in un unico pezzo costituito da un pannello inferiore
integrato con i longheroni che porta le sedi delle centine ad esso incollate e da un pannello superiore
di chiusura della struttura integrato con parte del bordo d’entrata.
Nella fig. 3.1 e` riportato lo schema della struttura e dell’attrezzatura necessaria per la realizza-
zione dei due componenti.
Nella fig. 3.2 e` riportato lo schema di assemblaggio con evidenziati i due attrezzi per realizzare
i pannelli.
Il cure sara` effettuato in forno a 120◦ C.
3.3 Sistema fusoliera
La fusoliera, realizzata in materiale composito, ha una lunghezza totale di 4m ed e` a sezione quadrata
con spigoli arrotondati, rastremata a prua e poppa. La sezione massima e` di 0.7 x 0.7m. In fig.
3.3 e` riportato lo schema di montaggio dell’ala in posizione alta rispetto alla fusoliera. In fig.
3.4 e` riportato lo schema strutturale previsto per la fusoliera. Il guscio resistente della fusoliera
e` costituito da una struttura principale posteriore di tipo chiuso che porta le ordinate di attacco
del motore, dell’ala e del carrello e da una parte anteriore di tipo aperto (accessibilita` ai sistemi)
costituito da due travi di chiglia con ordinata anteriore di chiusura.
La forma del muso e` realizzata con opportuna carenatura.
Nella fig. 3.5 e` riportatala filosofia di progetto dell’attrezzo per la realizzazione della fusoliera.
Il cure sara` effettuato in forno a 120◦ C.
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Figura 3.3: Schema di montaggio dell’ala sulla fusoliera
Figura 3.4: Schema strutturale previsto per la sezione principale della fusoliera
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Figura 3.5: Filosofia di progetto dell’attrezzo per la realizzazione della fusoliera
3.4 Sistema travi di coda e superfici di coda verticali
Le travi di coda e le superfici verticali vengono realizzate in unico pezzo secondo lo schema strutturale
e di montaggio indicati in fig. 3.6.
3.5 Sistema superficie di coda orizzontale
La superficie orizzontale di coda e` di forma rettangolare e viene realizzata e montata secondo gli
schemi di fig. 3.7.
3.6 Materiali
La scelta dei materiali e` finalizzata ad ottimizzare le prestazioni di rigidezza e robustezza strutturale
con basso costo ricorrente e con basso costo di tooling. A tale scopo i materiali previsti per la
costruzione sono:
• Cellula: compositi preimpregnati con resina epossidica curata fuori autoclave.
– Supplier: ACG (baseline)
∗ MTM45-1/HTS(12K)-145-32%RWUnidirectional tape (rinforzi su solette longheroni
e pannelli cassone)
∗ MTM45-1CF526A-36%RW3K Plain Weave G30-500 Fabric, 193 gsm
∗ MTM45-1 6781SGlass35%RC Fiberglass fabric (cure cycle: 4h @ 80◦ C + 4h @ 120◦
C; no post cure)
– Supplier: TORAY (alternative)
∗ T700GC-12K31◦ /#2510 Unidirectional tape
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Figura 3.6: Schema strutturale e di assemblaggio travi di coda e superfici di coda verticali
Figura 3.7: Schema strutturale e di assemblaggio della superficie orizzontale di coda
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∗ T700SC-50C/#2510 Plain weave fabric (cure cycle: 2h @ 132◦ C; no post cure)
– Supplier: CYTEC (optional)
∗ 5320/T650(3K)PW(36/196) Carbon fabric
∗ 5320/T650(33/145GSM) Unidirectional type (cure cycle: 8h @ 93◦ C + post cure
2h @ 177◦ C)
– Core supplier: EURO-COMPOSITES
∗ NOMEX ECA 1/8-4.0(3.2-64)
∗ NOMEX ECA 1/8-5.0(3.2-80)
– Core supplier: DIAB
∗ Divinycell HT (61HT o 81HT)
∗ Lightning strike protection: bronze mesh
• Giunzioni incollate (R.T.)
– Supplier: LOCTITE
∗ Epoxy Paste Adhesive Hysol EA9380
3.6.1 Controlli sui processi
• Parti in C/F
– Vengono richieste sul forno le registrazioni di vuoto - temperatura a norma
– Le parti critiche (zone di introduzione dei carichi) vengono ispezionate con controlli
ultrasonori, su tutta la rimanente superficie vengono fatti controlli visivi e tap test
– Gli spessori sono controllati secondo quanto richiesto dal disegno
– Tutte le parti devono essere prodotte secondo ciclo e istruzioni per garantire la traccia-
bilita` del processo.
• Montaggi
– Saranno eseguiti a ciclo
– Le giunzioni incollate saranno ispezionate con controlli ultrasonori, visivi, geometrici e
dimensionali
– Le chiodature aggiuntive saranno limitate alle zone degli attacchi (incollaggio e chioda-
tura) o di forza
– Lo spessore massimo delle linee di colla non eccedera` 1.5mm, ottenuto tramite l’uso di
rondelle distanziali interposte fra gli aderendi.
• Attestati di conformita`
– Tutti i materiali saranno muniti di attestato di conformita` del fornitore e/o di incoming
inspection.
56
Parte II
Progetto aeromeccanico
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Capitolo 4
Generalita`
4.1 Introduzione
Le analisi effettuate in questo documento hanno lo scopo di fornire elementi per la verifica della
rispondenza del CUAV a quanto richiesto dai documenti presi come riferimento nelle rispettive
SUBPART A - GENERAL e SUBPART B - FLIGHT.
4.2 Documenti di riferimento
Per la verifica di rispondenza del CUAV alle predette SUBPART A e B si sono presi come riferimento
i seguenti Documenti:
1. RAI-ENAC - Presentation of the RAI-UAV Airworthiness Standards (15 December 1998)
2. JAR-VLA - Very Light Aeroplanes
3. Registro Aeronautico Italiano - Parte 223
4. DGA - UAV Systems Airworthiness Requirements (USAR) - (Centre d’Essais en Vol-Istres -
January 2005)
4.3 Limiti di peso
Il peso massimo per il quale e` dimostrata la rispondenza ad ogni condizione di carico strutturale
e ad ogni requisito di volo previsti nei Documenti di riferimento e` di 550kg, corrispondente alle
condizioni di massimo carico utile e di massima quantita` di carburante imbarcato. Il peso a vuoto,
considerando 5kg di carburante non consumabile, e` di 395kg. Il peso minimo operativo in condizioni
di carico utile di 20kg e carico di carburante sufficiente per 1h:30’ di autonomia e` di 440kg. I valori
sono riassunti in tab. 4.1.
4.4 Limiti di centraggio
Il calcolo dei baricentri nelle predette condizioni di peso, insieme al calcolo dei momenti di inerzia
riportato nel paragrafo successivo, e` stato effettuato con il modellatore CAD Pro/ENGINEER
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Peso massimo 550kg
Peso minimo 440kg
Peso a vuoto 395kg
Tabella 4.1: Limiti di peso
Wildfire 5.0. A tale scopo e` stato utilizzato il modello semplificato del velivolo illustrato in fig. 4.1:
la massa del motore e` stata concentrata nel proprio baricentro, le cui coordinate sono riportate in
[9], mentre i componenti principali contenuti in fusoliera sono stati simulati con una distribuzione
di peso uniforme sul volume stimato. I risultati ricavati con tale metodo possono ritenersi validi in
fase di progetto preliminare, ma debbono essere aggiornati quando si renderanno disponibili valori
piu` attendibili delle masse e delle loro collocazioni.
 
 
 
 
 
 
Batterie e TLC Avionica Motore 
Payload Paracadute 
 
Carburante 
 
Elica 
 
Figura 4.1: Modello semplificato per la stima del baricentro e dei momenti di inerzia nelle varie
condizioni di peso
In tab. 4.2 sono riportati i contributi dei vari componenti nelle diverse condizioni di peso
analizzate. I limiti di centraggio ottenuti sono riportati in tab. 4.3.
Le analisi contenute nel presente documento sono effettuate nelle condizioni di peso operativo
massimo e minimo. La condizione di peso a vuoto non e` operativa.
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componenti peso massimo peso minimo peso a vuoto
Ala 110kg 110kg 110kg
Fusoliera 45kg 45kg 45kg
Travi e code verticali 42kg 42kg 42kg
Coda orizzontale 10kg 10kg 10kg
Motore 75kg 75kg 75kg
Elica 3kg 3kg 3kg
Carrello principale 30kg 30kg 30kg
Carrello anteriore 15kg 15kg 15kg
Paracadute 10kg 10kg 10kg
Batterie e TLC 25kg 25kg 25kg
Avionica 25kg 25kg 25kg
Carburante 100kg 30kg 5kg
Payload 60kg 20kg 0kg
Totale 550kg 440kg 395kg
Tabella 4.2: Contributi di massa dei componenti del modello semplificato nelle varie condizioni di
peso analizzate
condizioni di peso distanza C.G. dal datum (mm) posizione C.G. in % di c.m.a.
Peso massimo 2939 18.0
Peso minimo 3099 30.5
Peso a vuoto 3211 39.2
Tabella 4.3: Limiti di centraggio nelle condizioni di peso analizzate
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4.5 Stima dei momenti di inerzia
I momenti di inerzia, riferiti alla terna assi corpo orientata secondo la center line, sono stati calcolati
con il procedimento descritto al paragrafo precedente. Per le condizioni di peso analizzate si ottiene
Momenti di inerzia a peso massimo :
 941.7 0 −102.70 1102.7 0
−102.7 0 1959.8
 (kg ·m2) (4.1)
Momenti di inerzia a peso minimo :
935.9 0 −91.40 903.0 0
−91.4 0 1761.3
 (kg ·m2) (4.2)
Momenti di inerzia a peso a vuoto :
933.3 0 −84.10 791.5 0
−84.1 0 1650.6
 (kg ·m2) (4.3)
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Capitolo 5
Prestazioni
Nel presente capitolo sono valutati i principali indici di prestazione del velivolo, utilizzando metodo-
logie classiche tratte da [8]. Viene valutata innanzitutto la resistenza aerodinamica del velivolo, che
permette di tracciare le curve delle potenze necessarie al volo livellato. In seguito sono presentati
i dati tecnici del sistema propulsivo, necessari per valutare le autonomie chilometriche e orarie, le
velocita` massime, i raggi minimi di virata, la tangenza teorica ed operativa e gli spazi di decollo e
atterraggio. In questo capitolo si presenta inoltre l’inviluppo di volo dell’UAV a quota zero, tracciato
in conformita` con la SUBPART C di [10].
5.1 Valutazione della resistenza del velivolo
5.1.1 Calcolo del coefficiente di resistenza parassita CD0
Il calcolo del coefficiente di resistenza parassita a portanza nulla del velivolo completo CD0 e` stato
effettuato seguendo la procedura riportata in [1], sommando i contributi alla resistenza parassita
delle varie parti del velivolo, ovvero
CD0 = CD0W + CD0F + CD0TC + CD0H + CD0V + CD0LG (5.1)
essendo
CD0W = coefficiente di resistenza parassita a portanza nulla dell’ala
CD0F = coefficiente di resistenza parassita a portanza nulla della fusoliera
CD0TC = coefficiente di resistenza parassita a portanza nulla delle travi di coda
CD0H = coefficiente di resistenza parassita a portanza nulla della coda orizzontale
CD0V = coefficiente di resistenza parassita a portanza nulla delle code verticali
CD0LG = coefficiente di resistenza parassita a portanza nulla dei carrelli
In tali coefficienti sono inglobati i contributi dovuti all’interferenza fra le diverse parti.
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5.1.1.1 Calcolo di CD0W
Il coefficiente CD0W puo` essere calcolato come
CD0W = RWFRLScfW
[
1 + L′
(
t
c
)
+ 100
(
t
c
)4] SwetW
S
(5.2)
dove
RWF = fattore di interferenza ala-fusoliera
RLS = fattore di correzione per la superficie portante
cfW = coefficiente di attrito per l’ala per il caso di lastra piana e flusso turbolento
L′ = parametro legato alla posizione dello spessore massimo percentuale del profilo
t/c = spessore massimo percentuale del profilo = 0.17
SwetW = superficie bagnata dell’ala ≈ (1.453m+ 1.05m) · (4.8m− 0.35m)1 = 22.3m2
S = 12.2m2
Il fattore di interferenza ala-fusoliera puo` essere ricavato dalla fig. 5.1, essendo
lF = lunghezza fusoliera = 4.475m
U1 = velocita` di riferimento, pari all’80% di Vmax = 40m/s
RNfus =
U1lF
ν
= 1.23 · 107
M =
U1
a
= 0.12
Dal diagramma si ottiene
RWF = 1.07
Il fattore di correzione della superficie portante RLS puo` essere ricavato dalla fig. 5.1, essendo
(x/c)t/c max = 0.40 (definito nel successivo cap. 7, tab. 7.1)
Λt/c max ≈ −1.35◦ (definito nel successivo cap. 6, tab. 6.1)
U1 = velocita` di riferimento, pari all’80% di Vmax = 40m/s
M =
U1
a
= 0.12
Dal diagramma si ottiene
RLS = 1.07
Il coefficiente di attrito per l’ala per il caso di lastra piana e flusso turbolento cfW puo` essere ricavato
dalla fig. 5.2, essendo
c = 1.28m (definito nel successivo cap. 6, tab. 6.1)
U1 = velocita` di riferimento, pari all’80% di Vmax = 40m/s
RN =
U1c
ν
= 3.53 · 106
M =
U1
a
= 0.12
1Valori numerici ricavati dal trittico della piattaforma di volo in fig. 2.1.
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Figura 5.1: Quantita` RWF e RLS necessarie al calcolo di CD0W
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Figura 5.2: Quantita` cfW necessaria al calcolo di CD0W
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Dal diagramma si ottiene
cfW = 0.0036
Il parametro legato alla posizione dello spessore massimo percentuale del profilo L′ puo` essere
ricavato dalla fig. 5.3, essendo (x/c)t/c max = 0.40. Si ottiene
L′ = 1.2
Dalla 5.2 il coefficiente di resistenza parassita a portanza nulla dell’ala risulta quindi
Figura 5.3: Quantita` L′ necessaria al calcolo di CD0W
CD0W = 0.0096
5.1.1.2 Calcolo di CD0F
Il coefficiente CD0F puo` essere calcolato come
CD0F = CD0F−base + CDbaseF = RWF cfF
1 + 60( lF
dF
)3 + 0.0025( lFdF
) SwetFS + CDbaseF (5.3)
dove
CD0F−base = coefficiente CD0F a meno del contributo di base
CDbaseF = coefficiente di resistenza di base della fusoliera
RWF = fattore di interferenza ala-fusoliera = 1.07
cfF = coefficiente di attrito per la fusoliera per il caso di lastra piana e flusso turbolento
lF = lunghezza della fusoliera = 4.475m
SF = area della sezione principale della fusoliera = 0.49m2
dF = diametro equivalente della sezione principale della fusoliera =
√
4
pi
SF = 0.79m
SwetF = superficie bagnata della fusoliera2 = 10.65m2
S = 12.2m2
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Il coefficiente di attrito per la fusoliera per il caso di lastra piana e flusso turbolento cfF puo` essere
ricavato dalla fig. 5.2, essendo
lF = 4.475m
U1 = velocita` di riferimento, pari all’80% di Vmax = 40m/s
RN =
U1lF
ν
= 1.23 · 107
M =
U1
a
= 0.12
Dal diagramma si ottiene
cfF = 0.0029
Risulta quindi
CD0F−base = 0.0036
Il contributo della resistenza di base puo` essere calcolato come
CDbaseF =
0.029
(
db
dF
)3
[
CD0F−base
(
S
SF
)] 1
2
SF
S
(5.4)
dove
Sb = area della sezione di base della fusoliera = 0.29m2
db = diametro equivalente della sezione di base della fusoliera =
√
4
pi
Sb = 0.61m
dF = 0.79m
SF = 0.49m
2
CD0F−base = 0.0036
Occorre far notare che la 5.4 non tiene conto dell’ulteriore contributo di resistenza dovuto alla zona
di sottopressione agente sulla superficie di base a causa del picco di aspirazione sul dorso delle pale
dell’elica. Viste inoltre le approssimazioni insite nel metodo utilizzato per il calcolo di CD0, sara`
necessario verificare i risultati ottenuti in galleria aerodinamica. Si ottiene
CDbaseF = 0.0018
Dalla 5.3 il coefficiente di resistenza parassita a portanza nulla della fusoliera risulta quindi
CD0F = 0.0054
2Calcolato con il modello CAD del velivolo realizzato con Pro/ENGINEER Wildfire 5.0.
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5.1.1.3 Calcolo di CD0TC
Il coefficiente CD0TC puo` essere calcolato con le 5.3 e 5.4, sostituendo ai parametri relativi alla
fusoliera quelli di ciascuna trave di coda, ovvero
lTC = 3.825m
dTC = 0.24m
STC = pi(dTC/2)
2 = 0.045m2
SwetTC = 2.97m
2
S = 12.2m2
Il valore complessivo sara` dato dalla somma dei contributi delle due travi. Il fattore di interferenza
ala-trave di coda puo` essere calcolato dalla fig. 5.1, essendo
U1 = velocita` di riferimento, pari all’80% di Vmax = 40m/s
RNTC =
U1lTC
ν
= 1.05 · 107
M =
U1
a
= 0.12
Dal diagramma si ottiene
RWTC = 1.07
Il coefficiente di attrito per la trave di coda per il caso di lastra piana e flusso turbolento cfTC puo`
invece essere ricavato dalla fig. 5.2, ottenendo
cfTC = 0.003
Si ottiene in questo modo
CD0TC−base = 0.0008
CDbaseTC = 0.00006
e quindi, sommando i contributi delle due travi, il coefficiente di resistenza parassita a portanza
nulla delle travi di coda risulta
CD0TC = 2(0.0008 + 0.00006) = 0.0017
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5.1.1.4 Calcolo di CD0H
Per il calcolo di CD0H si procede in modo analogo a quanto visto per l’ala, sostituendo nella 5.2 i
parametri relativi alla coda orizzontale e trascurando gli effetti di interferenza. Si ha
RWF = 1
t/c = 0.12
(x/c)t/c max = 0.295
ΛH = 0
SH = 2.4m
2
cH = 0.8m
SwetH ≈ 2SH = 4.8m2
S = 12.2m2
U1 = velocita` di riferimento, pari all’80% di Vmax = 40m/s
RNH =
U1cH
ν
= 2.19 · 106
M =
U1
a
= 0.12
Il fattore di correzione della superficie portante RLS puo` essere ricavato dalla fig. 5.1, ottenendo
RLS = 1.07
Il coefficiente di attrito per la coda orizzontale per il caso di lastra piana e flusso turbolento cfH
puo` essere invece ricavato dalla fig. 5.2, ottenendo
cfTH = 0.0039
Il parametro legato alla posizione dello spessore massimo percentuale del profilo L′ puo` essere
ricavato dalla fig. 5.3, ottenendo
L′ = 2.0
Dalla 5.2 il coefficiente di resistenza parassita a portanza nulla della coda orizzontale risulta
CD0H = 0.0021
5.1.1.5 Calcolo diCD0V
In modo analogo a quanto visto al paragrafo precedente si calcola il coefficiente di resistenza a
portanza nulla delle code verticali CD0V , sommando i contributi delle due code. Per il caso in
70
esame si ha
RWF = 1
t/c = 0.12
(x/c)t/c max = 0.295
ΛV t/c max ≈ ΛV c/4 = 50◦
SV = 0.687m
2
cV = 0.753m
SwetV ≈ 2SV = 1.374m2
S = 12.2m2
U1 = velocita` di riferimento, pari all’80% di Vmax = 40m/s
RNV =
U1cV
ν
= 2.06 · 106
M =
U1
a
= 0.12
Il fattore di correzione della superficie portante RLS puo` essere ricavato dalla fig. 5.1, ottenendo
RLS = 0.92
Il coefficiente di attrito per la coda verticale per il caso di lastra piana e flusso turbolento cfV puo`
essere invece ricavato dalla fig. 5.2, ottenendo
cfTV = 0.0039
Il parametro legato alla posizione dello spessore massimo percentuale del profilo L′ puo` essere
ricavato dalla fig. 5.3, ottenendo
L′ = 2.0
Dalla 5.2 il coefficiente di resistenza parassita a portanza nulla delle code verticali risulta
CD0H = 2 · 0.0005 = 0.001
5.1.1.6 Calcolo di CD0LG
Il coefficiente di resistenza parassita a portanza nulla dei carrelli CD0LG e` dato dalla somma dei
contributi del carrello principale e di quello anteriore
CD0LG =
2∑
k=1
(
CD0LGi
Sgeari
S
)
(5.5)
dove Sgeari e` l’area della sezione trasversale della ruota del carrello. Entrambi i carrelli montano
ruote aventi le seguenti dimensioni, riprese da aeroplani di pesi e dimensioni simili
bt = 0.09m
Dt = 0.35m
e quindi risulta
Sgear = bt ·Dt = 0.0315m2
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Il valore di CD0LGprincipale puo` essere ricavato dalla fig. 5.5 considerando una configurazione di tipo
2, ottenendo
CD0LGprincipale = 0.565
Il valore di CD0LGanteriore puo` invece essere ricavato dalla fig. 5.4, note le seguenti quantita` ricavate
dal modello CAD del velivolo
e = 0.57m
e/Dt = 1.63
a = 1.24m
a/Dt = 3.54
Si ottiene
CD0LGanteriore = 0.5
Dalla 5.5 il coefficiene di resistenza parassita a portanza nulla dei carrelli risulta quindi
CD0LG = (0.565 + 0.5)
0.0315m2
12.2m2
= 0.0027
Figura 5.4: Calcolo di CD0LGanteriore
5.1.1.7 Risultato
Sommando tutti i vari contributi calcolati in questo paragrafo si ricava dalla 5.1
CD0 = 0.0225
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Figura 5.5: Calcolo di CD0LGprincipale
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5.1.2 Calcolo del coefficiente di resistenza indotta k
Si fa l’ipotesi semplificativa che il coefficiente di resistenza indotta del velivolo completo coincida con
quello dell’ala isolata. Tale ipotesi dovra` essere verificata, soprattutto per valori elevati dell’angolo
di estrazione dei flap δf , in galleria aerodinamica.
La polare dell’ala isolata puo` essere messa nella forma (tratta da [8])
CDW = CD0W + k1C
2
L +
1
piAk2
C2L (5.6)
dove k1 e` il coefficiente che tiene conto della resistenza di pressione del profilo, immaginato apparte-
nente a un’ala infinitamente estesa, e
1
piAk2
e` il coefficiente che tiene conto della resistenza indotta
dai vortici di estremita` dell’ala, ed e` quindi legato alla finitezza dell’apertura alare. La 5.6 puo`
essere scritta in forma piu` compatta come
CDW = CD0W + kC
2
L = CD0W +
1
piAe
C2L
dove si e` posto
k , 1
piAe
= k1 +
1
piAk2
Quest’ultima, risolta rispetto ad e, fornisce
e =
k2
piAk1k2 + 1
(5.7)
Se si conoscono i valori di k1 e k2, e` possibile calcolare il coefficiente e, noto in letteratura come
fattore di Oswald, e di conseguenza il coefficiente di resistenza indotta globale dell’ala.
Il coefficiente k1 e` stato valutato effettuando un calcolo di regressione parabolica con il metodo dei
minimi quadrati sui dati sperimentali di resistenza aerodinamica del profilo alare in esame (NASA
LS(1)-0417), tratti da [7] e riportati piu` avanti in questo documento nella fig. 7.1 del cap. 7. I
predetti dati sperimentali sono riportati in tab. 5.1. Il polinomio di regressione parabolica dei dati
CL CD
-0.52 0.013
-0.28 0.012
0.40 0.010
0.92 0.012
1.12 0.014
1.32 0.017
Tabella 5.1: Dati sperimentali del profilo alare NASA LS(1)-0417 sul coefficiente di resistenza CD
in funzione del coefficiente di portanza CL per Re = 4 · 106
in tab. 5.1 e`
CD = 0.006070500076C
2
L − 0.00312131333CL + 0.010136711
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Figura 5.6: Polare del profilo alare NASA LS(1)-0417: dati sperimentali e curva di regressione
parabolica a confronto.
I dati sperimentali in tab. 5.1 e il grafico del polinomio di regressione sono riportati in fig. 5.6. Si
conclude che nel caso in esame il coefficiente k1 vale
k1 = 0.006070500076 (5.8)
Il coefficiente k2 e` stato valutato risolvendo numericamente l’equazione integro-differenziale
αW (y) =
2Γ(y)
V∞c(y)Clα(y)
+
1
4piV∞
−
∫ b/2
−b/2
dΓ
dy′
dy′
y − y′ (5.9)
della linea portante associata all’ala del velivolo in esame. In tale equazione αW (y) e` l’angolo di
incidenza indotta nella generica sezione di coordinata y, Γ(y) e` la distribuzione di circuitazione del
campo di velocita` attorno al profilo alare, c(y) e` la corda del profilo, Clα(y) e` la pendenza della
curva di portanza del profilo, V∞ e` la velocita` del flusso asintotico e b e` l’apertura alare. Se si
approssima la circuitazione del campo di velocita` con il suo sviluppo in serie di Fourier arrestato
all’ordine N
Γ(θ) = 2bV∞
N∑
n=1
An sin(nθ) θ = arccos
(−y
b/2
)
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si dimostra che il coefficiente di portanza dell’ala vale
CL = piAA1
e che il coefficiente di resistenza indotta vale
CDi =
C2L
piA
+ piA
N∑
n=2
nA2n =
C2L
piA
(
1 +
N∑
n=2
n
A2n
A21
)
=
1
piAk2
C2L
da cui si ricava l’espressione di k2
k2 =
1
1 +
N∑
n=2
n
A2n
A21
Si fa osservare esplicitamente che tale risultato non dipende dalle specifiche condizioni di volo
(velocita`, angolo di incidenza, quota), ma soltanto dai parametri geometrici dell’ala (rastremazione
λ, allungamento alareA, svergolamento) e dalla pendenza della curva di portanza dei singoli profili.
Queste caratteristiche sono riportate piu` avanti nel testo (cap. 7). Per il velivolo in esame si ha
λ =
ct
cr
= 0.7
A = 7.5
svergolamento nullo
Clα = 6.87rad
−1 per tutti i profili
e si trova, risolvendo l’equazione 5.9 per diversi valori di N , che il coefficiente k2 non subisce
variazioni apprezzabili per N > 20 e converge al valore
k2 = 0.9727 (5.10)
Sostituendo i valori trovati di k1 e k2 nella 5.7 si ottiene
e = 0.854 (5.11)
e quindi il coefficiente k di resistenza indotta globale della polare del velivolo risulta
k = 0.0497 (5.12)
5.1.3 Polari del velivolo
Noti i coefficienti CD0 e k, e` possibile tracciare la curva polare del velivolo, cioe` il grafico della
funzione che lega il coefficiente di portanza CL e il coefficiente di resistenza CD del velivolo
CD = CD0 + kC
2
L
Il coefficiente CD0 dipende dal valore dell’angolo δf di estrazione dei flap, per cui si ha una diversa
curva polare per ogni assegnata configurazione del velivolo (decollo, crociera, avvicinamento, atter-
raggio). Tale dipendenza e` studiata piu` avanti nel presente documento, nel par. 10.3. Per comodita`
di lettura, si anticipano in tab. 5.2 i risultati ottenuti.
I coefficienti CD0 e k dipendono, in generale, anche dal numero di Mach di volo. Tuttavia,
considerato l’inviluppo di volo del velivolo in esame, tale dipendenza e` del tutto trascurabile.
In fig. 5.7 si riportano i grafici della polare per δf = 0◦, 20◦ , 40◦ e 60◦ .
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δf CD
0◦ 0.0225 + 0.0497 · C2L
20◦ 0.0625 + 0.0497 · C2L
40◦ 0.1145 + 0.0497 · C2L
60◦ 0.1745 + 0.0497 · C2L
Tabella 5.2: Coefficiente di resistenza del velivolo completo CD in funzione dell’angolo di estrazione
dei flap
5.1.4 Efficienza massima
Si definisce efficienza aerodinamica del velivolo il rapporto tra la portanza e la resistenza
E =
L
D
=
CL
CD
=
CL
CD0 + kC2L
Come noto, il valore di CL che massimizza l’efficienza e` (v. [8])
CLEmax =
√
CD0
k
e in tale condizione l’efficienza vale
Emax =
1
2
√
CD0 · k
In condizione di volo livellato stazionario (L = W, T = D) il valore di velocita` (EAS) per il quale
E = Emax e`
VEmax(EAS) =
√
2W/S
ρ0CLEmax
Per il velivolo in esame si sono ottenuti i valori di CLEmax , Emax e VEmax(EAS) riportati in tab.
5.3. L’andamento dell’efficienza aerodinamica del velivolo in funzione del coefficiente di portanza,
per δf = 0◦, 20◦ , 40◦ e 60◦ e` riportato in fig. 5.8.
δf CLEmax Emax VEmax(EAS)(m = 550kg)) VEmax(EAS)(m = 440kg))
0◦ 0.67 14.95 33m/s = 64kts 29m/s = 56kts
20◦ 1.12 8.97 25m/s = 49kts 23m/s = 45kts
40◦ 1.52 6.63 22m/s = 43kts 19m/s = 37kts
60◦ 1.87 5.37 20m/s = 39kts 17m/s = 33kts
Tabella 5.3: Coefficiente di portanza di efficienza massima ed efficienza massima del velivolo in
funzione dell’angolo δf di estrazione dei flap
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Figura 5.7: Polare del velivolo in funzione dell’angolo δf di estrazione dei flap
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Figura 5.8: Efficienza aerodinamica E del velivolo in funzione del coefficiente di portanza CL per δf = 0◦, 20◦ , 40◦ e 60◦
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5.2 Caratteristiche del sistema propulsivo
Dove non esplicitamente indicato diversamente, tutti i dati tecnici esposti nel presente paragrafo
sono tratti da [9].
Il velivolo monta il motore Rotax 912 A/F/UL. Si tratta di un motore a 4 tempi per impiego
aeronautico, che ha le caratteristiche tecniche riportate in tab. 5.4.
Numero di giri al minuto minimo 2500rpm
Numero di giri al minuto massimo continuativo 5500 rpm
Numero di giri al minuto massimo in decollo 5800 rpm (max 5 min.)
Potenza massima generata s.l.m. 80hp
Tabella 5.4: Principali dati tecnici del motore Rotax 912 A/F/UL
In fig. 5.9 e` riportato l’andamento della potenza generata a quota zero Pg0(rpm) in funzione
del numero di giri. Per quote inferiori a circa 5000m, la legge di variazione della potenza generata
con la quota e` data da
Pg(h, rpm) = Pg0(rpm)
(
1− h
12000m
)
(5.13)
In figura 5.9 e` riportato anche l’andamento della potenza generata dal motore al variare della quota,
per valori del numero di giri compresi tra 2500 e 5500.
In fig. 5.10 e` riportato il consumo di carburante a quota zero del motore in funzione del numero
di giri. Nella stessa figura e` riportato anche il consumo specifico di carburante SFC a quota zero
SFC =
∆mfuel
Pg0∆t
dove ∆mfuel e` la massa di combustibile bruciata per generare costantemente la potenza Pg0 per un
intervallo di tempo ∆t. I valori di SFC non sono tratti da [9]: essi sono stati calcolati dividendo, per
ogni valore del numero di giri, il consumo di combustibile per la potenza generata. Poiche´ non e` nota
la legge di variazione del consumo di combustibile con la quota, nei calcoli di prestazioni presentati
nel seguito del presente documento si fa l’ipotesi che esso sia indipendente dalla quota. Tale ipotesi
dovra` essere verificata mediante prove in volo oppure richiedendo opportuna documentazione alla
ditta costruttrice del motore.
Sul motore sara` montata un’elica a passo variabile. Cio` consente di ritenere la potenza disponibile
indipendente dalla velocita` di volo
∂Pd
∂V
≈ 0
Considerato il rendimento dell’elica ηp =
Pd
Pg
, esso risulta allora costante, e la potenza disponibile
vale
Pd(h, rpm) = ηpPg(h, rpm) = ηpPg0(rpm)
(
1− h
12000m
)
(5.14)
Dato che al momento non e` stata ancora scelta l’elica da utilizzare, nei calcoli di prestazioni pre-
sentati nel seguito del presente documento si assumera` sempre un valore di riferimento (cautelativo)
del rendimento dell’elica
ηp = 0.75
80
I grafici della potenza disponibile in funzione della velocita`, per valori del numero di giri compresi
tra 2500 e 5500, a quota zero, 2000m e 4000m, sono presentati nelle figg. da 5.11 a 5.13.
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Figura 5.9: Potenza generata dal motore Rotax 912 A/F/UL in funzione del numero di giri e della quota di volo
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Figura 5.10: Consumi di combustibile del motore Rotax 912 A/F/UL a quota zero
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5.3 Trazione e potenza necessaria al volo
La trazione e la potenza necessarie al volo possono essere valutate con le note espressioni
Tn = AV
2 +BV −2
e
Pn = Tn · V = AV 3 +BV −1
dove si e` posto
A =
1
2
ρSCD0
B =
2kW 2
ρS
Le curve della trazione e della potenza necessarie al volo dipendono pertanto dalla quota, dal peso
del velivolo, dalla superficie alare e dai coefficienti CD0 e k della polare. Fissati questi parametri, il
valore di velocita` che minimizza la trazione necessaria e`
V =
4
√
B
A
= VEmax
e in tali condizioni la spinta necessaria vale
Tnmin = 2
√
AB =
W
Emax
mentre il valore di velocita` che minimizza la potenza necessaria e`
V =
4
√
B
3A
≈ 76%VEmax
e in tali condizioni la potenza necessaria vale
Pnmin =
4
4
√
27
4
√
AB3 (5.15)
In tab. 5.5 sono riportati i valori assunti dai coefficienti A e B in condizione di peso massimo e
minimo, a quota zero, 2000m e 4000m. Nelle figg. da 5.11 a 5.13 sono riportati i grafici della
potenza necessaria e della potenza disponibile in condizioni di peso minimo e massimo, ai predetti
valori di quota.
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quota (m) massa (kg) A (kg/m) B (kg ·m3/s4)
0 550 0.16813 193621
0 440 0.16813 123918
2000 550 0.13814 235655
2000 440 0.13814 150819
4000 550 0.11242 289570
4000 440 0.11242 185324
Tabella 5.5: Coefficienti A e B necessari al calcolo della spinta e della potenza necessarie al volo in
condizioni di peso massimo e minimo a quota zero, 2000m e 4000m
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Figura 5.11: Potenza necessaria e disponibile a quota zero, in condizioni di peso minimo e massimo. I segmenti tratteggiati delle
curve della potenza necessaria si trovano a sinistra del valore di velocita` di stallo, e quindi non rappresentano condizioni di volo
ammissibili per il velivolo.
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Figura 5.12: Potenza necessaria e disponibile a quota 2000m, in condizioni di peso minimo e massimo. I segmenti tratteggiati delle
curve della potenza necessaria si trovano a sinistra del valore di velocita` di stallo, e quindi non rappresentano condizioni di volo
ammissibili per il velivolo.
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Figura 5.13: Potenza necessaria e disponibile a quota 4000m, in condizioni di peso minimo e massimo. I segmenti tratteggiati delle
curve della potenza necessaria si trovano a sinistra del valore di velocita` di stallo, e quindi non rappresentano condizioni di volo
ammissibili per il velivolo.
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5.4 Velocita` massima in volo livellato stazionario
Come mostrato nelle figg. 5.11, 5.12 e 5.13, se si conoscono le curve della potenza necessaria e della
potenza disponibile, e` possibile trovare i valori di velocita` per cui il velivolo e` trimmato. Detti valori
si possono calcolare risolvendo numericamente l’equazione, algebrica di quarto grado nell’incognita
V
Pd = Pn ⇒ AV 3 − PdV +B = 0 (5.16)
Se Pd > Pnmin, la 5.16 ha due soluzioni reali distinte, e la piu` grande di esse rappresenta la
massima velocita` a cui puo` il velivolo puo` effettuare il volo livellato stazionario con le assegnate
caratteristiche ponderali e aerodinamiche. Risolvendo la 5.16 per valori di quota compresi tra 0
e 6000m, in condizioni di peso massimo e peso minimo, si e` trovato l’andamento della velocita`
massima riportato in fig. 5.14. La figura riporta anche i corrispondenti valori del numero di Mach
Mamax =
Vmax(h)
a(h)
Si fa osservare esplicitamente che il numero di Mach massimo non supera mai il valore di 0.2,
pertanto il volo del velivolo in esame e` strettamente subsonico in tutti i punti dell’inviluppo di volo,
e dunque la dipendenza dei parametri aeromeccanici dagli effetti dovuti alla comprimibilita` puo`
ritenersi trascurabile.
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Figura 5.14: Velocita` massima in volo livellato stazionario in funzione della quota, in condizioni di peso massimo e minimo
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5.5 Velocita` minime
La velocita` di stallo (EAS) del velivolo e` data da
Vst(EAS) =
√
2W/S
ρ0CLmax(δf )
(5.17)
Essa e` funzione del peso del velivolo e dell’angolo di estrazione dei flap. Sostituendo nella 5.17 i
valori di peso massimo e minimo del velivolo, e i valori dell’angolo di estrazione dei flap δf = 0◦,
20◦ , 40◦ e 60◦ , si ottengono i valori riportati in tab. 5.6. Poiche´ il velivolo in esame vola in
regime strettamente subsonico (Mamax < 0.2), e quindi e` trascurabile l’errore di comprimibilita`
dell’anemometro, i valori di velocita` equivalente EAS possono ritenersi coincidenti con i rispettivi
valori di IAS. L’andamento della velocita` di stallo effettiva (Vst(TAS)) in funzione della quota
Vst(TAS)(h) = Vst(EAS)
√
ρ0
ρ(h)
nelle predette condizioni operative, e` riportato in fig. 5.15.
massa (kg) δf Vst(EAS)
550 0◦ 21.4 m/s = 41.6 kts
550 20◦ 19.1 m/s = 37.2 kts
550 40◦ 18.2 m/s = 35.4 kts
550 60◦ 17.9 m/s = 34.8 kts
440 0◦ 19.1 m/s = 37.2 kts
440 20◦ 17.1 m/s = 33.3 kts
440 40◦ 16.3 m/s = 31.7 kts
440 60◦ 16.0 m/s = 31.3 kts
Tabella 5.6: Velocita` di stallo del velivolo in condizioni di peso massimo e minimo, per δf = 0◦, 20◦
, 40◦ e 60◦
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Figura 5.15: Andamento della velocita` di stallo (TAS) in funzione della quota, in condizioni di peso massimo e minimo, per δf = 0◦,
20◦ , 40◦ e 60◦
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5.6 Inviluppo di volo
Sono stati tracciati gli inviluppi di volo a quota zaero per le condizioni di peso massimo e peso
minimo operativi (definiti al par. 4.3), confrontando e integrando le prescrizioni regolamentari della
SUBPART C - STRUCTURE di [10] con le analoghe di [11]. I parametri principali per la definizione
del diagramma di manovra sono
nzmax = fattore di carico massimo = 4
nzmax(flap) = fattore di carico massimo con flap estratti = 2
nzmin = fattore di carico minimo = −1.5
VH = velocita` alla potenza massima continuativa (fig. 5.14)
VC = design cruising speed3 = 2.4
√
mg
S
VD = design dive speed = 1.40VC
VA = design manoeuvring speed
VS1 = velocita` di stallo a peso massimo a flap retratti = 42kts
VS0 = velocita` di stallo a peso massimo a flap completamente estratti (δf = 60◦) = 35kts
VS = velocita` di stallo a flap retratti
VSF = velocita` di stallo a flap completamente estratti (δf = 60◦)
VF = design flap speed > max (1.4VS , 1.8VSF )
Per la definizione del diagramma di raffica i parametri fondamentali sono
UdeC = velocita` di raffica verticale alla velocita` VC = ±15.24m/s
UdeD = velocita` di raffica verticale alla velocita` VD = ±7.62m/s
µg = massa adimensionale =
2m
ρcCLαS
Kg = fattore di attenuazione della raffica =
0.88µg
5.3 + µg
nz = 1 +
ρ0V CLαKgUdeS
2mg
I diagrammi di manovra per le condizioni di peso massimo e minimo operativo sono riportati
rispettivamente in figg. 5.16 e 5.17.
3Vista la finalita` operativa del velivolo in esame si e` scelto come valore di VC quello minimo previsto dai regolamenti.
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Figura 5.16: Inviluppo di volo in condizione di peso massimo operativo a quota zero
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Figura 5.17: Inviluppo di volo in condizione di peso minimo operativo a quota zero
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5.7 Quota massima
La quota massima che il velivolo puo` raggiungere teoricamente (detta tangenza teorica) si trova
imponendo la condizione
Pdmax(h) = Pnmin(h, rpmmax)
Tale condizione, nel grafico delle potenze necessarie e disponibili, e` caratterizzata dal fatto che
la curva della potenza disponibile a numero di giri massimo e` tangente alla curva della potenza
necessaria nel suo punto di minimo (v. fig. 5.18). Ricordando la 5.14 e la 5.15, si tratta di risolvere
l’equazione nell’incognita h
ηpPg0max
(
1− h
12000m
)
=
4
4
√
27
4
√
AB3 (5.18)
con
A =
1
2
ρSCD0
B =
2kW 2
ρS
Data la particolare dipendenza dalla quota della densita` dell’aria ρ, la 5.18 e` stata risolta in modo
numerico con il metodo della bisezione. La tangenza teorica trovata dipende dal peso del velivolo,
perche´ il termine B e` funzione del peso del velivolo. I risultati ottenuti sono riportati in tab. 5.7.
La tangenza teorica risulta sensibilimente maggiore delle quote a cui operera` normalmente il
velivolo, e non e` comunque raggiungibile a causa delle prescrizioni regolamentari sul traffico aereo.
La quota massima operativa che il velivolo puo` raggiungere e` stata pertanto fissata in 4000m. A
tale quota e` stato calcolato il rateo di salita massimo che il velivolo puo` assumere con la formula,
tratta da [8],
Vzmax =
Pd − Pnmin
W
I valori ottenuti sono riportati in tab. 5.7. Dai risultati ottenuti emerge che alla massima quota
operativa il velivolo ha ancora ampi margini teorici di salita.
massa (kg) tangenza teorica (m) tangenza operativa (m) Vzmax alla tangenza
operativa (ft/min)
550 7705 4000 595
440 8734 4000 908
Tabella 5.7: Tangenza teorica, tangenza operativa e massimo rateo di salita alla tangenza operativa
Nelle figg. 5.18 e 5.19 sono riportati i grafici delle potenze e delle spinte necessarie e disponibili
alla tangenza teorica e alla quota massima operativa rispettivamente in condizioni di peso massimo
(m = 550kg) e peso minimo (m = 440kg).
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Figura 5.18: Potenze e spinte necessarie e disponibili alla tangenza teorica ed operativa del velivolo
in condizioni di peso massimo
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Figura 5.19: Potenze e spinte necessarie e disponibili alla tangenza teorica ed operativa del velivolo
in condizioni di peso minimo
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5.8 Autonomie
Nel presente paragrafo si calcolano i valori di autonomia chilometrica e autonomia oraria del velivolo
corrispondenti a un programma di volo livellato stazionario a velocita` costante. Si e` scelto questo
programma di volo perche` le missioni tipiche che il velivolo dovra` svolgere richiedono, per il corretto
funzionamento del carico utile, che la velocita` rimanga costante durante la missione. Si ipotizza un
peso del velivolo a inizio crociera pari a 550kg (si trascura cioe` il consumo di carburante durante
le fasi di decollo e di salita), e un consumo di carburante durante la crociera pari a 100kg. Per un
velivolo propulso a elica, l’espressione dell’autonomia chilometrica specifica e` (v. [8])∣∣∣∣ dXdW
∣∣∣∣ = ηpVSFC · Pn = ηpVSFC · (AV 3 +BV −1)
e l’espressione dell’autonomia oraria specifica e`∣∣∣∣ dtdW
∣∣∣∣ = ηpSFC · Pn = ηpSFC · (AV 3 +BV −1)
dove A e B sono i coefficienti introdotti nel par. 5.3, dipendenti dal peso del velivolo, dalla quota
di volo e dai coefficienti della polare. Le autonomie specifiche dipenderanno quindi dagli stessi
parametri. In fig. 5.20 sono riportate le autonomie specifiche del velivolo in funzione della velocita`
a cui viene effettuata la crociera, a quota 2000m, per tre valori di peso del velivolo, ossia il peso
massimo (550kg), il peso dopo un consumo di 50kg di carburante, e il peso dopo un ulteriore
consumo di 50kg. In fig. 5.21 sono riportate le autonomie specifiche per gli stessi valori di velocita`
e di peso, a quota 4000m.
Scelto il programma di volo con cui compiere la fase di crociera, rimane individuata la legge di
variazione delle autonomie specifiche in funzione del peso del velivolo. I valori globali di autonomia
chilometrica e oraria associati a un assegnato consumo di carburante Wfuel = WIN − WFIN si
ottengono allora integrando, rispetto alla variabile W (peso del velivolo), tali leggi
∆X =
∫ WIN
WFIN
∣∣∣∣ dXdW
∣∣∣∣ dW (5.19)
∆t =
∫ WIN
WFIN
∣∣∣∣ dtdW
∣∣∣∣ dW (5.20)
SGli integrali nella 5.19 e nella 5.20 sono stati calcolati, per valori di velocita` di crociera compresi
tra 50kts e 100kts, con la formula (approssimata) dei trapezi, considerando i tre valori di peso
indicati nelle figg. 5.20 e 5.21
∆X(Vtrim) ≈ ∆W
2
(∣∣∣∣ dXdW
∣∣∣∣
550kg
+ 2 ·
∣∣∣∣ dXdW
∣∣∣∣
500kg
+
∣∣∣∣ dXdW
∣∣∣∣
450kg
)
∆t(Vtrim) ≈ ∆W
2
(∣∣∣∣ dtdW
∣∣∣∣
550kg
+ 2 ·
∣∣∣∣ dtdW
∣∣∣∣
500kg
+
∣∣∣∣ dtdW
∣∣∣∣
450kg
)
I risultati ottenuti sono riportati in fig. 5.22. Tale figura evidenzia che la massima autonomia
chilometrica (685nm), limitandosi a considerare programmi di volo a velocita` costante, non dipende
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significativamente dalla quota, ma si ottiene a valori di velocita` di crociera crescenti con la quota.
L’autonomia oraria del velivolo invece, sempre limitandosi a considerare programmi di volo a velocita`
costante, diminuisce all’aumentare della quota, e il suo valore massimo si ottiene per valori di velocita`
crescenti con la quota. La stessa fig. 5.22 mostra che per il valore della velocita` di loiter indicato
nel par. 1.3.3 (relativo alle specifiche di missione), cioe` 70kts, l’autonomia oraria assume lo stesso
valore sia a quota 2000m sia a quota 4000m (9.5h).
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Figura 5.20: Autonomia chilometrica e oraria specifica a quota 2000m in funzione della velocita`, in condizioni di serbatoio pieno, a
meta` livello e vuoto
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Figura 5.21: Autonomia chilometrica e oraria specifica a quota 4000m in funzione della velocita`, in condizioni di serbatoio pieno, a
meta` livello e vuoto
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Figura 5.22: Autonomia chilometria e oraria in funzione della velocita`, a quota 2000m e 4000m, associate a un peso iniziale di 550kg
e a un consumo di carburante di 100kg
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5.9 Raggio minimo e rateo massimo di virata
Le prestazioni del velivolo su traiettorie di virata sono limitate dai vincoli sui massimi valori
• del fattore di carico nzmax previsto nel diagramma di manovra (indipendente dalla quota);
• della portanza Lmax = CLmax 1
2
ρV 2S del velivolo completo alla quota considerata;
• della spinta disponibile Tdmax(V ) = Pdmax
V
alla quota considerata.
Tali vincoli si traducono in una limitazione sul minimo valore del raggio di virata Rmin e sul massimo
valore del rateo di virata Ψ˙max =
V
Rmin
. Come riportato in [8] e in [13], si ha Poiche´ questi vincoli
vincolo raggio minimo rateo massimo
nzmax Rmin(nzmax) =
V 2
g
√
n2zmax − 1
Ψ˙max(nzmax) =
g
√
n2zmax − 1
V
CLmax Rmin(CLmax) =
WV 2
g
√
L2max −W 2
Ψ˙max(CLmax) =
g
√
L2max −W 2
WV
Pdmax Rmin(Pdmax) =
WV 2
g
√
(TdmaxE)
2 −W 2
Ψ˙max(Pdmax) =
g
√
(TdmaxE)
2 −W 2
WV
devono essere soddisfatti tutti contemporaneamente, il raggio minimo di virata da considerare e`
Rmin = max{Rmin(nzmax), Rmin(CLmax), Rmin(Pdmax)}
e quindi il massimo rateo di virata e`
Ψ˙max = min{Ψ˙max(nzmax), Ψ˙max(CLmax), Ψ˙max(Pdmax)}
Per il velivolo in esame si ha
nzmax = 4
CLmax = 1.57
la spinta disponibile e` calcolata come esposto nel par. 5.2
e si ottengono i risultati riportati nelle figg. da 5.23 a 5.26. Sono stati esaminate le due condizioni
di peso massimo e minimo operativo, a quota zero e quota 4000m. In tab. 5.8 sono indicati il
minimo valore assunto dalla curva del raggio minimo di virata e il massimo valore assunto dalla
curva del rateo massimo di virata per tutte le predette condizioni di volo.
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quota (m) peso (kg) Rmin (m) Ψ˙max (deg/s)
0 550 51 38
0 440 40 49
4000 550 87 22
4000 440 64 31
Tabella 5.8: Raggio minimo e rateo massimo di virata
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Figura 5.23: Raggio minimo e rateo massimo di virata del velivolo in condizioni di m = 550kg e quota zero
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Figura 5.24: Raggio minimo e rateo massimo di virata del velivolo in condizioni di m = 440kg e quota zero
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Figura 5.25: Raggio minimo e rateo massimo di virata del velivolo in condizioni di m = 550kg e quota 4000m
108
Figura 5.26: Raggio minimo e rateo massimo di virata del velivolo in condizioni di m = 440kg e quota 4000m
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5.10 Stima degli spazi di decollo ed atterraggio
5.10.1 Decollo
La stima dello spazio di decollo sTO, schematizato in fig. 5.27, e` effettuata a quota zero seguendo
la procedura riportata in [1], utilizzando per la definizione dei parametri necessari i valori della
normativa FAR 23; per soddisfare i requisiti dell’articolo RAI-UAV 75 Take-off (par. 16.8) del
Documento di riferimento [10], il valore della velocita` all’ostacolo e` stata posta pari a 1.3VS1, dove
VS1 = 42kts e` la velocita` di stallo a peso massimo a flap retratti. Per calcolare il valore massimo
si analizza la condizione piu` gravosa, corrispondente al peso massimo (tab. 4.1), nelle seguenti
configurazioni:
• flap retratti;
• flap estratti, δf = 20◦ ;
• flap estratti, δf = 40◦ .
Figura 5.27: Definizione dello spazio di decollo sTO secondo la normativa FAR 23
Lo spazio di decollo (in ft) e` dato dalla relazione
sTO = fTOhTO

1
γLOF
+
(
V3
VS1
)2(W
S
)
TO
{[(
T
W
)
TO
− µ′
]−1
+ 1.414
}
hTOρgCLmaxTO(1 + 1.414γLOF )
 (5.21)
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dove
fTO = parametro legato all’altezza dell’ostacolo, ricavabile dalla fig. 5.28 = 1
hTO = altezza dell’ostacolo = 50ft
V3/VS1 = rapporto fra la velocita` all’ostacolo e la VS1 = 1.3
(W/S)TO = carico alare in condizioni di decollo = 45kg/m2 = 9.22lb/ft2
(T/W )TO = valore medio del rapporto spinta-peso, valutato per V = 0.707VLOF
µ′ = parametro legato al coefficiente di attrito
γLOF = angolo di rampa di lift off
ρ = ρ0 = 1.225kg/m
3 = 2.3769 · 10−3slug/ft3
g = 9.81m/s2 = 32.17ft/s2
Per velivoli propulsi ad elica T puo` essere calcolato con la relazione
Figura 5.28: Quantita` fTO necessaria al calcolo di sTO
T = 5.75PTO
(
σND2p
PTO
)1/3
con
PTO = massima potenza statica al decollo = 80hp
σ = rapporto fra densita` a quota pista e densita` a quota zero = 1
N = numero motori = 1
Dp = diametro elica = 1.5m = 4.92ft
Per il velivolo in esame T risulta quindi
T = 308.82lb
e di conseguenza
(T/W )TO = 0.255
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essendo W = 550kg = 1212.91lb.
Il parametro µ′ e` dato dalla relazione
µ′ = µg + 0.72
CD0
CLmaxTO
dove
µg = coefficiente di attrito volvente
CD0 = coefficiente di resistenza a portanza nulla
CLmaxTO = coefficente di portanza massima nelle condizioni di decollo
Per il valore di µg, ricavato dalla fig. 5.29, si sceglie cautelativamente il valore relativo al caso di
erba lunga o terreno morbido, ovvero
µg = 0.10
I valori di CD0 e CLmaxTO relativi alle configurazioni di flap analizzate per il decollo sono ricavati
Figura 5.29: Definizione del coefficiente di attrito volvente al variare del tipo di pista
rispettivamente dalle tabb. 10.7 e 10.4 del successivo cap. 10 e riportati per chiarezza in tab. 5.9,
assieme ai valori di µ′ corrispondenti.
δf CD0 CLmax(flap) µ
′
0◦ 0.0225 1.57 0.11
20◦ 0.0625 1.97 0.12
40◦ 0.1145 2.17 0.14
Tabella 5.9: Quantita` CD0, CLmax e µ′ necessarie al calcolo di sTO
Per determinare il valore dell’angolo di rampa di lift off puo` essere utilizzata la seguente relazione
approssimata
γLOF = 0.9
(
T
W
)
TO
− 0.3
A1/2
= 0.12
essendo A = 7.5.
Per i diversi angoli di estrazione dei flap si ottengono i valori di sTO riportati in tab. 5.10. La
scelta dell’angolo di flap in decollo dovra` essere effettuata tenendo conto della disponibilita` di spazio
di decollo della particolare missione e della necessita` di mantenere un assegnato angolo di rampa
per evitare eventuali ostacoli. A causa della diminuzione di efficacia dei flap e del notevole aumento
di resistenza non risulta conveniente decollare con una deflessione dei flap pari a δf = 40◦.
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δf sTO (ft) sTO (m)
0◦ 1338.8 408.1
20◦ 1196.8 364.8
40◦ 1228.3 374.4
Tabella 5.10: Spazio di decollo sTO a quota zero in funzione dell’angolo di estrazione dei flap
5.10.2 Atterraggio
Per la stima dello spazio di atterraggio sL, schematizzato in fig. 5.30, si procede in modo analogo a
quanto visto al paragrafo precedente, ipotizzando che la pista di atterraggio sia a quota zero e ana-
lizzando la condizione di peso massimo; per soddisfare i requisiti dell’articolo RAI-UAV 75 Landing
(par. 16.12) del Documento di riferimento [10], il valore della velocita` di approccio all’ostacolo e`
stata posta pari a 1.3VS1, dove VS1 = 42kts e` la velocita` di stallo a peso massimo a flap retratti.
Utilizzando la relazione riportata in [1] relativa alla normativa FAR 23, sL risulta
sL = sAIR + sLG (5.22)
con
sAIR = distanza fra l’altezza dell’ostacolo (hL) ed il punto di touchdown
sLG = distanza di rullaggio
Figura 5.30: Definizione dello spazio di atterraggio sL secondo la normativa FAR 23
La distanza fra ostacolo e touchdown sAIR si ricava dalla relazione
sAIR =
1
γ
[
V 2A − V 2TD
2g
+ hL
]
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dove
γ =
(
D − T
W
)
ave
≈ 0.10
VS1 = velocita` di stallo a peso massimo a flap retratti = 42kts = 70.93ft/s
VA = velocita` di approccio all’ostacolo = 1.3VS1 = 92.21ft/s
VTD = velocita` di touchdown
g = 9.81m/s2 = 32.17ft/s2
hL = 50ft
La velocita` di touchdown VTD e` data dalla relazione
VTD = VA
(
1− γ
2
∆n
)1/2
= 87.48ft/s
con ∆n ≈ 0.10. Si ottiene quindi
sAIR = 632.1ft = 192.7m
La distanza di rullaggio sLG e` data dalla relazione
sLG =
V 2TD
2a
dove a e` la decelerazione media dell’aeroplano sulla pista. In fase di progetto preliminare un valore
accettabile per aeroplani leggeri con freni semplici e`
a = 0.30g = 9.65ft/s2
Si ottiene quindi
sLG = 396.5ft = 120.8m
Lo spazio di atterraggio sL risulta
sL = 313.5m
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Capitolo 6
Caratteristiche geometriche delle
superfici portanti e di controllo
Nel presente capitolo sono riportati i dati relativi alla forma e alle dimensioni delle superfici portanti
e delle superfici mobili del velivolo. Tale dimensionamento e` da intendersi preliminare e suscettibile
di variazioni nel caso in cui le caratteristiche aeromeccaniche del velivolo che da esso discendono
dovessero rivelarsi insoddisfacenti.
6.1 Caratteristiche dell’ala
L’ala monta un profilo NASA LS(1)-0417 (fig. 6.1) ed ha forma in pianta diritta rastremata, con le
caratteristiche geometriche di tab. 6.1. Alla velocita` minima e massima rispettivamente di circa
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
−0.1
−0.05
0
0.05
0.1
0.15
x/c
y
/
c
Figura 6.1: Profilo NASA LS(1)-0417
35kts (18m/s) e 100kts (51m/s) l’ala opera a numeri di Reynolds dati da
Remin =
V c
ν
=
18 · 1.28
1.46 · 10−5 = 1.6 · 10
6
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Apertura (b) 9.6m
Superficie (S) 12.2m2
Carico alare (W/S) (MTOW = 550kg) 45kg/m2
Carico alare (W/S) (WMIN OP = 440kg) 36kg/m2
Allungamento alare (A = b2/S) 7.5
Corda alla radice (cr) 1.49m
Corda all’estremita` (ct) 1.05m
Corda media aerodinamica (c) 1.28m
Rastremazione (λ = ct/cr) 0.7
Angolo di freccia al b.a. (ΛL.E.) 1.35◦
Angolo di freccia a c/4 (Λc/4) 0◦
Angolo di freccia a c/2 (Λc/2) -1.35◦
Angolo di freccia al b.u. (ΛT.E.) -4.04◦
Tabella 6.1: Caratteristiche geometriche dell’ala
e
Remax =
V c
ν
=
51 · 1.28
1.46 · 10−5 = 4.5 · 10
6
6.2 Caratteristiche dei flap
Il sistema di ipersostentazione e` costituito da due plain flap, di forma trapezoidale, per semiala. I
flap piu` vicini alla center line sono detti di inboard, quelli piu` esterni di outboard. Essi hanno le
caratteristiche geometriche riportate in tab. 6.2.
Apertura del flap di inboard (ognuno) (bf IN/2) 0.922m
Apertura del flap di outboard (ognuno)(bf OUT /2) 1.254m
Corda media del flap di inboard (cf IN ) 0.412m = 32%c
Corda media del flap di outboard (cf OUT ) 0.308m = 24%c
Superficie del flap di inboard (ognuno) (Sf IN ) 0.379m2
Superficie del flap di outboard (ognuno) (Sf OUT ) 0.386m2
Distanza b1/2 (v. fig. 6.2) 0.420m
Distanza b2/2 (v. fig. 6.2) 1.342m
Distanza b3/2 (v. fig. 6.2) 1.636m
Distanza b4/2 (v. fig. 6.2) 2.897m
Escursione angolare del flap di inboard 60◦
Escursione angolare del flap di outboard 60◦
Tabella 6.2: Caratteristiche geometriche dei flap
6.3 Caratteristiche degli alettoni
Gli alettoni hanno le caratteristiche riportate in tab. 6.3. Essendo gli alettoni di forma trapezoidale,
si e` posto il problema della scelta di un valore della corda di riferimento per i calcoli aeromeccanici.
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E` stata scelta la media aritmetica tra la corda massima e la corda minima, nel seguito indicata con
ca.
Distanza b5/2 (v. fig. 6.2) 4.787m
Apertura (ba) 1.890m
Corda massima (car) 0.264m
Corda minima (cat) 0.120m
Corda di riferimento (ca) 0.192m
Superficie (Sa) 0.363m2
Escursione angolare ±20◦
Tabella 6.3: Caratteristiche geometriche degli alettoni
6.4 Caratteristiche della superficie orizzontale di coda
La superficie orizzontale di coda monta un profilo NACA 0012 (la cui forma e` riportata in fig. 9.2)
ed ha forma in pianta rettangolare, con le caratteristiche geometriche riportate in tab. 6.4.
Apertura (bH) 3m
Superficie (SH) 2.4m2
Allungamento alare (AH = b2H/SH) 3.75
Corda (cH) 0.8m
Distanza orizzontale c/4 ala - c.a. coda orizz. (XH) 3.3m
Distanza verticale c/4 ala - c.a. coda orizz. (ZH) 0.855m
Volume di coda orizzontale1(VH) 0.507
Tabella 6.4: Caratteristiche geometriche della superficie orizzontale di coda
6.5 Caratteristiche dell’equilibratore
L’equilibratore ha le caratteristiche geometriche riportate in tab. 6.5.
Apertura (be) 3m
Corda (ce) 0.16m
Superficie (Se) 0.48m2
Escursione angolare ±20◦
Tabella 6.5: Caratteristiche geometriche dell’equilibratore
1Il volume di coda orizzontale e` cos`ı definito: VH =
SHXH
Sc
.
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6.6 Caratteristiche delle superfici verticali di coda
Le superfici verticali di coda montano un profilo NACA 0012 ed hanno forma in pianta a freccia
rastremata. Le relative caratteristiche geometriche, tutte riferite a una sola superficie, sono riportate
in tab. 6.6.
Apertura (ognuno) (bV ) 0.935m
Superficie (ognuno) (SV ) 0.687m2
Allungamento alare (AV = b2V /SV ) 1.272
Corda alla radice (crV ) 0.935m
Corda all’estremita` (ctV ) 0.535m
Corda media aerodinamica (cV ) 0.753m
Rastremazione (λV = ctV /crV ) 0.572
Distanza orizzontale c/4 ala - c.a. coda vert. (XV ) 2.588m
Distanza verticale c/4 ala - c.a. coda vert. (ZV ) 0.42m
Volume di coda verticale2(VV ) 0.027
Angolo di freccia al b.a. (ΛV L.E.) 52◦
Angolo di freccia a c/4 (ΛV c/4) 50◦
Angolo di freccia a c/2 (ΛV c/2) 44◦
Angolo di freccia al b.u. (ΛV T.E.) 41◦
Tabella 6.6: Caratteristiche geometriche della superficie verticale di coda
6.7 Caratteristiche del timone
Il timone ha le caratteristiche riportate in tab. 6.7.
Apertura (br) 0.660m
Superficie (Sr) 0.18m2
Corda (cr) 0.226m
Escursione angolare ±20◦
Tabella 6.7: Caratteristiche geometriche del timone
2Il volume di coda verticale e` definito cos`ı: VV =
SVXV
Sb
.
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Figura 6.2: Definizione delle quote b1, b2, b3, b4, b5 delle superfici mobili dell’ala
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Capitolo 7
Caratteristiche aerodinamiche dell’ala
Nel presente capitolo si calcolano le principali caratteristiche aerodinamiche dell’ala isolata: la
pendenza della curva di portanza, la direzione di portanza nulla, la posizione del centro aerodina-
mico, il coefficiente di momento longitudinale a portanza nulla. I valori massimi del coefficiente di
portanza in volo diritto e rovescio sono stati valutati risolvendo numericamente l’equazione integro-
differenziale della linea portante. I suddetti parametri sono stati calcolati in funzione dell’angolo
di estrazione dei flap, e costituiranno i dati necessari al calcolo degli analoghi parametri riferiti alla
configurazione ala-corpo.
L’ala e` costituita da un profilo NASA LS(1)-0417 (fig. 6.1) le cui principali caratteristiche,
ricavabili dalla fig. 7.1, tratta da [7], sono riportate in tab. 7.1.
Spessore percentuale t/c 0.17
Punto di massimo spessore percentuale
(x/c)t/c max
0.4
Curvatura percentuale h/c 0.02
Punto di massima curvatura (x/c)h/c max 0.65
Pendenza della curva di portanza Clα 6.87rad−1
Coefficiente di portanza massimo Clmax a
Re = 2 · 106
1.6
Angolo di incidenza di portanza massima
rispetto alla direzione di portanza nulla αmax
20◦
Coefficiente di momento longitudinale a
portanza nulla Cm0
-0.10
Angolo di incidenza di portanza nulla rispetto
alla corda α(l=0)
-4◦
Tabella 7.1: Caratteristiche aerodinamiche del profilo NASA LS(1)-0417
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Figure 6.- Sedlon charaderlstlcs for LS(1)-0417 airfoil. M = 0.15; transition fixed
at x/c = O.075.
Figura 7.1: Caratteristiche del profilo NASA LS(1)-0417
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Figura 7.2: Parametro H necessario a calcolare la posizione del centro aerodinamico dell’ala
7.1 Pendenza della curva di portanza
La pendenza della curva di portanza dell’ala aw e` valutata con la seguente relazione tratta da [1]:
aW =
2piA
2 +
√√√√A2β2
K2
(
1 +
tan2 Λc/2
β2
)
+ 4
nella quale
K = Clα/2pi = 1.094
β =
√
1−M2 ≈ 1
Tenendo conto delle caratteristiche geometriche dell’ala riportate nel par. 6.1, si ha
aW = 5.154rad
−1 (7.1)
7.2 Centro aerodinamico dell’ala
La posizione del centro aerodinamico dell’ala rispetto al centro aerodinamico del profilo alla radice,
in accordo a quanto indicato in [3], puo` essere valutata mediante la relazione:
Xac = Hb tan Λc/2
dove H e` ricavabile dal grafico di fig. 7.2, e vale 0.22, b = 9.6m e tan Λc/2 = −0.0236. Si ha pertanto:
Xac = −0.0498m (7.2)
La posizione del centro aerodinamico del profilo alare e` assunta, in assenza di dati piu` precisi, al
25% della corda e cioe` a 0.372m dal bordo di attacco alla radice. Il centro aerodinamico dell’ala si
trova quindi a 0.323m dal bordo di attacco del profilo alla radice, come schematizzato in fig. 7.3.
Dalla fig. 7.3 si rileva inoltre che il centro aerodinamico si trova a 0.270m dal bordo di attacco della
corda media aerodinamica, e cioe`, in percentuale di c.m.a.
hnW = 0.211 (7.3)
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Figura 7.3: Posizione del centro aerodinamico dell’ala
7.3 Direzione di portanza nulla a flap retratti
La direzione di portanza nulla del profilo, misurata rispetto alla corda, e` di −4◦, come indicato in
precedenza. Poiche´ l’ala e` a svergolamento nullo, si puo` ritenere che la direzione di portanza nulla
dell’ala coincida con quella del profilo. Tenendo conto che l’ala e` calettata a 0◦ rispetto alla center
line della fusoliera, la direzione di portanza nulla dell’ala forma un angolo di −4◦ con la center line
Si ha pertanto, con riferimento alla center line,
αW (L=0) = −4◦ (7.4)
Gli angoli di incidenza αW relativi all’ala verranno nel seguito valutati rispetto a questa direzione.
Il grafico della funzione CLW = f(αW ) pertanto passa per l’origine.
7.4 Coefficiente di portanza massimo CLmaxW a flap retratti
Il valore del CLmax dell’ala e` stato calcolato utilizzando l’equazione integro-differenziale di Prandtl
della linea portante
αW (y) =
2Γ(y)
V∞c(y)Clα(y)
+
1
4piV∞
−
∫ b/2
−b/2
dΓ
dy′
dy′
y − y′ (7.5)
Noto il valore di Clα del profilo e le altre caratteristiche geometriche dell’ala, la distribuzione di Cl
lungo l’apertura e` stata calcolata per il valore dell’angolo di incidenza effettiva alla radice tale che
il profilo che lavora alla massima incidenza effettiva sia in condizione di stallo Cl = Clmax. Tale
condizione si e` ottenuta per
αmaxW = 16
◦ (7.6)
Il valore di CLmaxW cos`ı ottenuto e` sufficientemente accurato, nell’ambito delle approssimazioni
insite nel metodo. Il valore di incidenza di stallo e` invece sicuramente sottostimato perche` il mo-
dello matematico non tiene conto in alcun modo della diminuzione della pendenza della curva di
portanza alle alte incidenze. L’analisi e` stata condotta mediante opportuno programma di calcolo.
La distribuzione di Cl sull’ala e` riportata in fig. 7.4. In modo analogo e` stato valutato il valore di
CLmaxW dell’ala rovesciata per l’analisi delle condizioni di volo ad nz < 0. La relativa distribuzione
di Cl, ottenuta ponendo
αmaxW = −10◦ (7.7)
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Figura 7.4: Distribuzione di Cl in condizioni di Clmax del profilo alla radice
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Figura 7.5: Distribuzione di Cl in condizioni di Clmax del profilo alla radice con ala rovesciata
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e` riportata in fig. 7.5. Si ha in definitiva
CLmaxW = 1.49 (profilo diritto) (7.8)
CLmaxW = −0.53 (profilo rovescio) (7.9)
Tenendo conto delle approssimazioni insite nel metodo, si ritiene opportuno controllare questi dati
mediante prove in galleria aerodinamica.
7.5 Coefficiente di portanza massimo CLmaxW a flap estratti
I flap modificano la curva Cl = f(α) come riportato in fig. 7.6.
Figura 7.6: Effetto dei flap sulla curva Cl = f(α)
7.5.1 Valutazione di ∆Cl(flap) e di ∆Clmax(flap) del profilo
L’incremento di Cl del profilo dovuto alla rotazione δf del flap e` valutato con il metodo riportato
in [1]. Si ha
∆Cl = k
′ Clδ
Clδ(theory)
Clδ(theory)δf
dove le quantita` k′,
Clδ
Clδ(theory)
e Clδ(theory) sono ricavabili dalle figg. 7.7 e 7.8.
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Figura 7.7: Quantita` necessarie al calcolo di ∆Cl(flap)
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Figura 7.8: Calcolo di Clδ/Clδ(theory)
Per il velivolo in esame si ha
inboard outboard
cf/c = 0.32 cf/c = 0.24
t/c = 0.17 t/c = 0.17
Clα/Clα(theory) = 1.09 Clα/Clα(theory) = 1.09
Clδ/Clδ(theory) = 1 Clδ/Clδ(theory)
Clδ(theory) = 4.7rad
−1 Clδ(theory) = 4.2rad−1
k′(δf = 20◦) = 0.80 k′(δf = 20◦) = 0.85
k′(δf = 40◦) = 0.54 k′(δf = 40◦) = 0.57
k′(δf = 60◦) = 0.46 k′(δf = 60◦) = 0.48
Clδ/Clδ(theory) e` stato calcolato cautelativamente per Clα/Clα(theory) = 1, massimo valore disponibile
in fig. 7.8. Clδ(theory) e` stato calcolato cautelativamente per t/c = 0.15, massimo valore disponibile
in fig. 7.7.
Come indicato in [1], l’incremento di Clmax del profilo e` valutabile come
∆Clmax = k1k2k3∆Clmax(base)
dove k1, k2, k3 e ∆Clmax(base) sono ricavabili dalle figg. 7.9 e 7.10. Per il velivolo in esame si ha
128
Figura 7.9: Parametri k1 e ∆Clmax(base) necessari al calcolo di ∆Clmax(flap)
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Figura 7.10: Parametri k2 e k3 necessari al calcolo di ∆Clmax(flap)
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inboard outboard
k1 = 1.1 k1 = 1
k2(δf = 20
◦) = 0.56 k2(δf = 20◦) = 0.56
k2(δf = 40
◦) = 0.87 k2(δf = 40◦) = 0.87
k2(δf = 60
◦) = 1 k2(δf = 60◦) = 1
k3 = 1 k3 = 1
∆Clmax(base) = 1.42 ∆Clmax(base) = 1.42
I risultati ottenuti sono riportati in tab. 7.2.
δf
inboard outboard
∆Cl(flap) ∆Clmax(flap) ∆Cl(flap) ∆Clmax(flap)
20◦ 1.31 0.87 1.25 0.79
40◦ 1.77 1.35 1.67 1.23
60◦ 2.26 1.56 2.11 1.42
Tabella 7.2: Variazione di Cl e Clmax del profilo dovuta all’estrazione dei flap
7.5.2 Valutazione di ∆CLW (flap) e di ∆CLmaxW (flap) dell’ala
L’incremento ∆CLW per αW = 0 (misurato con riferimento alla corda del profilo) per effetto della
rotazione del flap e` valutato con il metodo indicato in [1]
∆CLW = Kb∆Cl
CLαW
Clα
αδ(CL)
αδ(Cl)
dove Kb e
αδ(CL)
αδ(Cl)
sono rilevabili nelle figg. 7.11 e 7.12. Per il velivolo in esame si ha
inboard outboard
∆Cl(δf = 20
◦) = 1.31 ∆Cl(δf = 20◦) = 1.25
∆Cl(δf = 40
◦) = 1.77 ∆Cl(δf = 40◦) = 1.67
∆Cl(δf = 60
◦) = 2.26 ∆Cl(δf = 60◦) = 2.11
ηi = 0.09 ηi = 0.34
ηo = 0.28 ηo = 0.60
Kb = 0.26 Kb = 0.27
CLαW = aW = 5.154rad
−1 CLαW = aW = 5.154rad−1
Clα = 6.87rad
−1 Clα = 6.87rad−1
αδ(Cl) = 0.7 αδ(Cl) = 0.6
αδ(CL)
αδ(Cl)
= 1.03
αδ(CL)
αδ(Cl)
= 1.05
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Figura 7.11: Quantita`
αδ(CL)
αδ(Cl)
necessaria al calcolo di ∆CLW (flap) dell’ala
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Figura 7.12: Quantita` Kb necessaria al calcolo di ∆CLW (flap) dell’ala
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I risultati ottenuti sono riportati in tab. 7.3.
Anche l’incremento di CLmaxW e` valutato con il metodo indicato in [1]. Si ha
∆CLmaxW = ∆Clmax
Swf
S
KΛ
dove
KΛ =
(
1− 0.08 cos2 Λc/4
)
cos3/4 Λc/4
Per il velivolo in esame si ha
inboard outboard
∆Clmax(δf = 20
◦) = 0.87 ∆Clmax(δf = 20◦) = 0.79
∆Clmax(δf = 40
◦) = 1.35 ∆Clmax(δf = 40◦) = 1.23
∆Clmax(δf = 60
◦) = 1.56 ∆Clmax(δf = 60◦) = 1.42
Swf = 2.66m
2 Swf = 3.29m
2
KΛ = 0.92 KΛ = 0.92
S = 12.2m2 S = 12.2m2
I risultati ottenuti sono riportati in tab. 7.3.
δf
inboard outboard totale
∆CLW (flap) ∆CLmaxW (flap) ∆CLW (flap) ∆CLmaxW (flap) ∆CLW (flap) ∆CLmaxW (flap)
20◦ 0.26 0.17 0.26 0.19 0.52 0.36
40◦ 0.35 0.27 0.35 0.30 0.70 0.57
60◦ 0.45 0.31 0.45 0.35 0.90 0.66
Tabella 7.3: Variazione di CLW e CLmaxW dell’ala dovuta all’estrazione dei flap
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7.6 Direzione di portanza nulla a flap estratti
La direzione di portanza nulla a flap estratti e` ricavata con il metodo indicato in [4]. La variazione
della direzione di portanza nulla, rispetto alla configurazione flap retratti, e` calcolata sommando i
contributi dovuti al flap di inboard e al flap di outboard. Ciascun contributo si calcola
∆αW (L=0) = −∆J ·∆CLW (7.10)
dove ∆J e` ricavabile dalla fig. 7.13 in funzione delle quote b1, b2, b3, b4 indicate in fig. 6.2.
inboard outboard
b1
b
= 0.088
b3
b
= 0.342
J1 = 1 J3 = 4
b2
b
= 0.280
b4
b
= 0.605
J2 = 3.5 J4 = 7
∆Jinboard = 2.5 ∆Joutboard = 3
Tabella 7.4: Quantita` necessarie al calcolo della direzione di portanza nulla a flap estratti
I valori di ∆CLW sono ricavati dalla tab. 7.3. I risultati sono riportati in tab. 7.5 sommando i
contributi di inboard e outboard.
δf
inboard outboard totale
∆αW (L=0) ∆αW (L=0) ∆αW (L=0)
20◦ −0.65◦ −0.78◦ −1.43◦
40◦ −0.87◦ −1.05◦ −1.92◦
60◦ −1.12◦ −1.35◦ −2.47◦
Tabella 7.5: Variazione della direzione di portanza nulla dell’ala isolata a flap estratti
I valori della direzione di portanza nulla a flap estratti rispetto alla center line, ricordando la 7.4,
sono riportati in tab. 7.6.
δf αW (L=0)
20◦ −5.43◦
40◦ −5.92◦
60◦ −6.47
Tabella 7.6: Direzione di portanza nulla dell’ala isolata a flap estratti
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Figura 7.13: Calcolo della quantita` ∆J
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7.7 Coefficiente di momento Cm0W a flap retratti
Il coefficiente di momento Cm0W a flap retratti e` valutato con il metodo indicato in [1]. Si ha
Cm0W =
A cos2 Λc/4
A+ 2 cos Λc/4
Cm0r + Cm0t
2
+
∆Cm0
εt
εt (7.11)
con
A = 7.5
Λc/4 = 0
Cm0r = Cm0t = −0.10
εt = svergolamento all’estremita` = 0
Si ottiene quindi
Cm0W = −0.079 (7.12)
7.8 Coefficiente di momento Cm0W a flap estratti
La variazione ∆Cm0W dovuta alla deflessione dei flap e` valutata con il metodo indicato in [1]. Nel
caso in esame, poiche´ l’ala ha freccia a c/4 nulla, si utilizza un plain flap, e interessa valutare la
variazione di Cm in condizioni di portanza nulla (CLWδ = 0), vale la relazione
∆Cm0W = Kp
∆C ′m
∆CLrefW
∆CLrefW (7.13)
dove ∆CLrefW e` l’aumento del coefficiente di portanza dovuto all’estrazione del flap per un’ala di
riferimento avente le seguenti caratteristiche: flap esteso lungo l’intera apertura, A = 6, Λc/2 = 0.
I valori di ∆CLrefW sono riportati in tab. 7.7), quelli di Kp e
∆C ′m
∆CLrefW
sono ricavati dalla fig.
7.14. I risultati ottenuti sono riportati nelle tabb. 7.8 e 7.9.
δf
inboard outboard
∆CLrefW ∆CLrefW
20◦ 1.47 1.43
40◦ 1.99 1.91
60◦ 2.54 2.41
Tabella 7.7: Valori di ∆CLrefW necessari al calcolo di ∆Cm0W
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Figura 7.14: Quantita` necessarie al calcolo della variazione di Cm0W dovuta ai flap
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δf
inboard outboard
totale
Kp = 0.19 Kp = 0.28
20◦
∆C ′m
∆CLrefW
= −0.23 ∆C
′
m
∆CLrefW
= −0.26
∆Cm0W = −0.064 ∆Cm0W = −0.104 ∆Cm0W = −0.168
40◦
∆C ′m
∆CLrefW
= −0.23 ∆C
′
m
∆CLrefW
= −0.26
∆Cm0W = −0.087 ∆Cm0W = −0.139 ∆Cm0W = −0.226
60◦
∆C ′m
∆CLrefW
= −0.23 ∆C
′
m
∆CLrefW
− 0.26
∆Cm0W = −0.111 ∆Cm0W = −0.175 ∆Cm0W = −0.286
Tabella 7.8: Variazione del coefficiente Cm0W in funzione dell’angolo di estrazione dei flap
δf Cm0W
0◦ -0.079
20◦ -0.247
40◦ -0.305
60◦ -0.365
Tabella 7.9: Coefficiente Cm0W in funzione dell’angolo di estrazione dei flap
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Capitolo 8
Caratteristiche aerodinamiche del
sistema ala-corpo
In questo capitolo vengono valutati gli effetti della presenza della fusoliera e del sistema propulsivo
sulle caratteristiche aerodinamiche dell’ala isolata.
8.1 Pendenza della curva di portanza del sistema ala-fusoliera (aWB)
La pendenza della curva di portanza del sistema ala-fusoliera e` valutata come indicato in [1], e vale
aWB =
[
1 + 0.025
(
dF
b
)
− 0.25
(
dF
b
)2]
· aW (8.1)
dove la larghezza della fusoliera dF e` valutata calcolando il diametro equivalente per corpi non
assialsimmetrici, e vale
dF =
√
4 · area sezione trasversale
pi
(8.2)
Per il velivolo in esame si ha
area sezione trasversale = 0.7m · 0.7m = 0.49m2
dF = 0.79m
b = 9.6m
aW = 5.154rad
−1
Di conseguenza, per la 8.1
aWB = 1.0004 · aW ≈ 5.154rad−1 (8.3)
8.2 Centro aerodinamico del sistema ala-fusoliera
La posizione del centro aerodinamico del sistema ala-fusoliera e` calcolata in percentuale della c.m.a.
e viene indicata con hnWB. E` ricavata valutando il punto dove si annulla la variazione del momento
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di beccheggio al variare dell’angolo di incidenza α. In termini di coefficienti si ha, come noto dalla
letteratura
CmWB = Cm0WB + CLW (h− hnw) + Cm0B + CmB + CmP (8.4)
dove il pedice WB e` relativo al sistema ala-fusoliera, il pedice W e` relativo all’ala e i pedici B e
P sono relativi rispettivamente al sistema fusoliera + travi di coda e al propulsore. Si ha quindi,
essendo CLW = aWαW
dCmWB
dαW
= aW (h− hnW ) + dCmB
dαW
+
dCmP
dαW
(8.5)
Indicando con hnWB il valore di h per cui la precedente e` nulla, si ha
hnWB = hnW − 1
aW
dCmB
dαW
− 1
aW
dCmP
dαW
= hnW − dCmB
dCLW
− dCmP
dCLW
(8.6)
Valutando il valore di hnWB in assenza di effetti dovuti al propulsore (motore OFF) ed in presenza
di questi effetti (motore ON), la 8.6 puo` scindersi in
hnWB (OFF ) = hnW −
dCmB
dCLW
(8.7)
hnWB (ON) = hnWB (OFF ) −
dCmP
dCLW
(8.8)
8.2.1 Valutazione di hnWB a motore OFF
Come indicato in [3], il termine
dCmB
dCLW
della 8.7 puo` essere ricavato attraverso l’espressione
dCmB
dCLW
=
KFw
2
F lF
ScaW
+ 2
KTCw
2
TC lTC
ScaW
(8.9)
dove aW e` espresso in deg−1, wF e lF sono rispettivamente la massima larghezza e la lunghezza
della fusoliera, wTC e lTC sono le corrispondenti grandezze relative a ciascuna trave di coda e S
e c sono la superficie alare e la c.m.a. I coefficienti KF e KTC sono fattori empirici ricavabili per
estrapolazione dal grafico di fig. 8.1 (tratto da [3]) in funzione della posizione del quarto di corda
alla radice, espressa in percentuale della lunghezza del fusiforme. Per il velivolo in esame, il quarto
di corda alare si trova al 67% di lF e al 18% di lTC . Essendo
KF = 0.06 KTC = 0.005
wF = 0.7m wTC = 0.24m
lF = 4.475m lTC = 3.829m
S = 12.2m2
c = 1.28m
aW = 5.154rad
−1 = 0.0899deg−1
si ha
hnWB (OFF ) = 0.211− 0.121− 0.002 = 0.088 (8.10)
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Figura 8.1: Coefficiente KF
8.2.2 Valutazione di hnWB a motore ON
Il termine
dCmP
dCLW
che compare nella 8.8 puo` essere separato nei due contributi dovuti alla trazione
TP generata dall’elica ed alla forza normale NP agente nel piano del disco dell’elica. Si avra` quindi,
indicando con ZP e XP le distanze con segno dell’asse dell’elica dagli assi X e Y rispettivamente
(fig. 8.2)
MP = TPZP +NPXP = CTρV
2D2ZP +
1
2
CNP ρSPV
2XP
da cui
CmP = 2CT
D2PZP
Sc
+ CNP
SPXP
Sc
e quindi
dCmP
dCLW
=
2D2PZP
Sc
dCT
dCLW
+
SPXP
Sc
dCNP
dCLW
Potendosi ritenere TP indipendente da αW ([5]), si avra`
dCmP
dCLW
=
SPXP
Sc
dCNP
dCLW
(8.11)
Al momento della stesura di questo documento, non e` stata ancora scelta l’elica da montare sul
velivolo in esame. In assenza di stime piu` accurate, quindi, il termine
SP
S
dCNP
dCLW
che compare nella
8.11 e` stato calcolato con la relazione
SP
S
dCNP
dCLW
= 0.02
tratta da [3], da cui segue, assumendo una posizione intermedia del baricentro al 24%c, risulta
XP = −1.512m
e quindi
dCmP
dCLW
= 0.02
XP
c
= 0.02
−1.512m
1.28m
= −0.024 (8.12)
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Z P
 
C.G. 
Figura 8.2: Definizione delle grandezze XP e ZP : XP e` positivo se il piano dell’elica si trova in
posizione anteriore rispetto al baricentro, negativo se in posizione arretrata; ZP e` positivo se il
punto di applicazione della spinta si trova in posizione inferiore rispetto al baricentro, negativo se
in posizione superiore.
Si ha quindi in definitiva
hnWB (ON) = 0.088− (−0.024) = 0.112 (8.13)
8.3 Direzione di portanza nulla del sistema ala-fusoliera
Si ipotizza in prima approssimazione che la fusoliera non influenzi in modo sensibile la direzione di
portanza nulla dell’ala, sia con flap retratti che con flap estratti. Con riferimento alla 7.4 e alla tab.
7.6, si hanno i risultati riportati in tab. 8.1.
δf αWB(L=0)
0◦ −4◦
20◦ −5.43◦
40◦ −5.92◦
60◦ −6.47
Tabella 8.1: Direzione di portanza nulla del sistema ala-fusoliera
8.4 Coefficiente di portanza CLmaxWB ed angolo di incidenza αmaxWB
del sistema ala-fusoliera
Il valore di CLmaxWB e` valutato con il metodo riportato in [6]. Si ha
CLmaxWB =
CLmaxWB
CLmaxW
CLmaxW (8.14)
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essendo
b = 9.6m
d = 0.7m
d/b = 0.073
A = 7.5
tan ΛLE = 0.0236
λ = 0.7
dove d e` la larghezza massima della fusoliera. Dalla fig. 8.3 si ha C2 = 0.9 e di conseguenza
CLmaxWB
CLmaxW
= 1
per cui
CLmaxWB = CLmaxW = 1.49 (8.15)
Si ritiene inoltre che la 8.14 sia valida per ogni valore di δf .
Il valore αmaxWB del sistema ala-fusoliera misurato dalla direzione di portanza nulla dell’ala
non subisce sostanziali modifiche. Si ha pertanto, per la 7.7
αmaxWB = αmaxW = 20
◦ (8.16)
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Figura 8.3: Quantita` necessarie al calcolo del CLmaxWB
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8.5 Coefficiente di momento Cm0WB a flap retratti
Il coefficiente Cm0WB e` valutato con il metodo riportato in [1]. Si ha
Cm0WB = Cm0W + Cm0F (bassi valori di Mach)
Il termine Cm0F e` valutabile con l’espressione
Cm0F =
k2 − k1
36.5Sc
5∑
i=1
∆Xiw
2
Fi(iW + αW (L=0) + iclF i)
in cui:
• il pedice i si riferisce ai diversi tronchi in cui e` stata suddivisa la fusoliera (fig. 8.4);
• k2 − k1 e` ricavabile dalla fig. 8.5;
• S e` la superficie alare;
• c e` la corda media aerodinamica;
• ∆Xi e` la lunghezza del tronco i-simo;
• wFi e` la larghezza massima della sezione di fusoliera al tronco i-simo;
• iW e` l’angolo di calettamento dell’ala rispetto alla center line;
• αW (L=0) e` la direzione di portanza nulla dell’ala isolata;
• iclF i e` la pendenza della linea media del tronco i-simo di fusoliera rispetto alla center line.
Per il caso in esame si ha
k2 − k1 = 0.88
S = 12.2m2
c = 1.28m
iW = 0
αW (L=0) = −4◦
I valori di ∆Xi, wFi e iclF sono riportati in tab. 8.2. Si ha pertanto
Cm0F =
0.88
36.5 · 12.2m2 · 1.28m · (−0.2465m
3) = −0.0004 (8.17)
da cui
Cm0WB = −0.059− 0.0004 = −0.0594 (8.18)
Il contributo al Cm0WB delle travi di coda e` ritenuto trascurabile.
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1 2 3 4 5 
Figura 8.4: Suddivisione della fusoliera in tronchi per il calcolo di Cm0F
Figura 8.5: Calcolo della quantita` k2 − k1
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i ∆Xi (m) wFi (m) w
2
Fi (m
2) (αW (L=0) + iclF i) (rad) ∆Xiw
2
Fi(αW (L=0) + iclF i) (m
3)
1 0.535 0.450 0.2025 -0.0697 -0.00755
2 0.535 0.650 0.4225 -0.0697 -0.01575
3 1.904 0.700 0.4900 -0.0697 -0.06503
4 0.782 0.675 0.4556 -0.2443 -0.08704
5 0.782 0.610 0.3721 -0.2443 -0.07109
5∑
i=1
∆Xiw
2
Fi(iW + αW (L=0) + iclF i) −0.24646m3
Tabella 8.2: Quantita` necessarie al calcolo di Cm0F
8.6 Coefficiente di momento Cm0WB a flap estratti
Come si osserva dalla 8.17 il contributo della fusoliera al Cm0WB puo` ritenersi trascurabile. Si
assume pertanto per Cm0WB(δf ) il valore del Cm0W (δf ). Tenendo conto della tab. 7.9, si ha quindi
quanto riportato in tab. 8.3.
δf Cm0WB
0◦ -0.0593
20◦ -0.1026
40◦ -0.1156
60◦ -0.1277
Tabella 8.3: Coefficiente Cm0WB in funzione dell’angolo di estrazione dei flap
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Capitolo 9
Caratteristiche aerodinamiche delle
superfici di coda
In questo capitolo si calcolano le pendenze delle curve di portanza delle superfici di coda. I valori
trovati saranno utilizzati per calcolare i valori di determinate derivate aerodinamiche del velivolo.
Le superfici di coda sono costituite da un profilo NACA 0012 le cui principali caratteristiche,
ricavabili dalle figg. 9.1 e 9.2, sono riportate in tab. 9.1.
Spessore percentuale t/c 0.12
Punto di massimo spessore percentuale
(x/c)t/c max
0.3
Curvatura percentuale h/c 0
Pendenza della curva di portanza Clα 6.16rad−1
Coefficiente di portanza massimo Clmax a
Re = 3 · 106
1.6
Angolo di incidenza di portanza massima
rispetto alla direzione di portanza nulla αmax
16◦
Coefficiente di momento longitudinale a
portanza nulla Cm0
0
Angolo di incidenza di portanza nulla rispetto
alla corda α(l=0)
0◦
Tabella 9.1: Caratteristiche aerodinamiche del profilo NACA 0012
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Figura 9.1: Curva di portanza del profilo NACA 0012
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Figura 9.2: Polare del profilo NACA 0012
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9.1 Pendenza della curva di portanza della superficie orizzontale di
coda
La pendenza della curva di portanza a∗H e` valutata con la relazione tratta da [1]
a∗H =
2piAH
2 +
√√√√A2Hβ2
K2
(
1 +
tan2 ΛH c/2
β2
)
+ 4
nella quale
K = ClαH/2pi = 0.9804
β =
√
1−M2 ≈ 1
Tenendo conto delle caratteristiche geometriche della superficie orizzontale di coda riportate nel
par. 6.4, si ha
a∗H = 3.730rad
−1 (9.1)
La coda orizzontale del velivolo si trova in posizione superiore rispetto alla scia dell’ala e dell’elica,
quindi si e` assunto un valore del rendimento di coda orizzontale ηH pari a
ηH =
(
VH
V
)2
= 0.9 (9.2)
Si ritiene opportuno controllare questo dato mediante prove in galleria aerodinamica.
Ponendo
aH = ηH · a∗H = 3.360rad−1 (9.3)
la portanza sviluppata dalla coda orizzontale assume la forma
LH = a
∗
HαH
1
2
ρV 2HSH = aHαH
1
2
ρV 2SH
9.2 Pendenza della curva di portanza dei piani verticali di coda
La pendenza della curva di portanza a∗V di ciascuna delle superfici verticali di coda e` valutata con
la consueta relazione tratta da [1]
a∗V =
2piAV
2 +
√√√√A2V β2
K2
(
1 +
tan2 ΛV c/2
β2
)
+ 4
nella quale
K = ClαV /2pi = 0.9804,
β =
√
1−M2 ≈ 1
Tenendo conto delle caratteristiche geometriche delle superfici verticali di coda riportate nel par.
6.6, si ha
a∗V = 1.703rad
−1 (9.4)
154
Assumendo un valore del rendimento di coda verticale (da controllare mediante prove in galleria
aerodinamica)
ηV =
(
VV
V
)2
= 0.9 (9.5)
si ottiene
aV = ηV · a∗V = 1.53rad−1 (9.6)
La forza laterale sviluppata complessivamente dalle superfici verticali di coda e` pari a
LH = 2 · a∗V αV
1
2
ρV 2V SV = 2 · aV αV
1
2
ρV 2SV
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Parte III
Caratteristiche aeromeccaniche
longitudinali
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Capitolo 10
Caratteristiche aeromeccaniche
longitudinali del velivolo completo
Note le caratteristiche geometriche ed aerodinamiche di tutti i componenti del velivolo, e` possibile
calcolare le principali caratteristiche aeromeccaniche del velivolo completo. In questo capitolo sono
presentati i calcoli relativi all’effetto downwash esercitato dall’ala sulle superfici di coda, la direzione
di portanza nulla, il coefficiente di momento a portanza nulla e il coefficiente di portanza massimo del
velivolo completo, in condizioni di flap retratti e di flap estratti a 20◦ , 40◦ e 60◦ . Infine e` presentato
il calcolo della posizione del punto neutro a comandi fissi lungo la corda media aerodinamica, da
cui dipende, assegnata la posizione del baricentro del velivolo, il margine di stabilita`.
10.1 Effetto downwash
Da analisi bibliografiche risulta che per eliche spingenti situate posteriormente all’ala possa ritenersi
trascurabile il contributo al downwash determinato dalla forza normale NP dell’elica. Il calcolo del
downwash e` stato pertanto condotto nell’ipotesi di motore OFF, ritenendo questo risultato valido
anche per la condizione di motore ON.
10.1.1 Effetto downwash con flap retratti
L’effetto sulla coda del downwash generato dall’ala puo` schematizzarsi con la nota espressione
ε = ε0 +
∂ε
∂α
α (10.1)
In condizioni di flap retratti si puo` generalmente ritenere ε0 ≈ 0. Il calcolo della pendenza ∂ε
∂α
e`
effettuato con la metodologia riportata in [1]. Trascurando la variazione di CLαW con il numero di
Mach, si ha quindi
∂ε
∂α
= 4.44
(
KAKλKH
√
cosΛc/4
)1.19
(10.2)
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dove
KA =
1
A
− 1
1 +A1.7
Kλ =
10− 3λ
7
KH =
1− ZH
b(
2
XH
b
)1/3
I valori di XH e ZH sono riportati in fig. 10.1. Per il caso in esame si ha
 
 
c.a. 
Z H
 
XH 
c.a. 
Figura 10.1: Definizione delle grandezze XH e ZH
Λc/4 = 0
◦
A = 7.5
λ = 0.7
b = 9.6m
XH = 3.3m
ZH = 0.855m
e quindi
KA = 0.102
Kλ = 1.128
KH = 1.032
Di conseguenza, per la 10.2
∂ε
∂α
= 0.3517 (motori ON e OFF) (10.3)
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10.1.2 Effetto downwash con flap estratti
L’estrazione dei flap determina generalmente una variazione del termine ε0 della 10.1, con trascu-
rabile effetto sulla pendenza
∂ε
∂α
. Si ha cioe`
εδf = (ε0 + ∆εf ) +
∂ε
∂α
α
Il termine ∆εf e` valutato con il metodo indicato in [1] e puo` ricavarsi dal grafico di fig. 10.2,
Figura 10.2: Incremento di ε0 dovuto alla deflessione dei flap
utilizzando lo schema di fig 10.1. Il risultato complessivo e` dato dalla somma dei contributi dei flap
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di inboard e di outboard. Per il velivolo in esame si ha
inboard outboard
hh = ZH = 0.855 hh = ZH = 0.855
A = 7.5 A = 7.5
b
2
= 4.8m
b
2
= 4.8m
bf
2
= 0.922m
bf
2
= 1.254m
∆CLW (δf = 20
◦) = 0.26 ∆CLW (δf = 20
◦) = 0.26
∆CLW (δf = 40
◦) = 0.35 ∆CLW (δf = 40
◦) = 0.35
∆CLW (δf = 60
◦) = 0.45 ∆CLW (δf = 60
◦) = 0.45
Quindi, dalla fig. 10.2
inboard outboard
∆εf A
bf
b
∆CLW
= 13.5
∆εfA
bf
b
∆CLW
= 13.5
∆εf
∆CLW
= 9.371
∆εf
∆CLW
= 6.890
I risultati ottenuti sono riportati in tab. 10.1.
δf ∆εf IN ∆εf OUT ∆εf TOT
20◦ 2.44◦ 1.79◦ 4.23◦
40◦ 3.28◦ 2.41◦ 5.69◦
60◦ 4.22◦ 3.10◦ 7.32◦
Tabella 10.1: Incremento di ε0 dovuto alla deflessione dei flap
10.2 Coefficiente di portanza CLmax del velivolo completo
A causa della ridotta influenza del flusso generato dall’elica sulle caratteristiche aerodinamiche
dell’ala e della coda (superficie orizzontale di coda fuori dal flusso), i risultati ottenuti nelle analisi
effettuate nei successivi paragrafi possono ritenersi validi in entrambe le condizioni di motore ON e
motore OFF.
10.2.1 Coefficiente CLmax con flap retratti
Il coefficiente di portanza massima del velivolo completo in condizioni di flap retratti e` ricavabile
con la relazione
CLmax = CLmaxW + CLαH
SH
S
[
αmaxW
(
1− ∂ε
∂α
)
− ε0 + iH
]
(10.4)
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tratta da [1]. Nel caso in esame si ha
CLmaxW = 1.49
CLαH = aH = 3.360rad
−1
SH
S
= 0.197
ε0 = 0
◦
iH = calettamento rispetto all’asse di portanza nulla = −6◦ = −0.1047rad
αmaxW rispetto all’asse di portanza nulla = 20◦ = 0.3491rad
∂ε
∂α
= 0.3517
Dalla 10.4 si ottiene
CLmax = 1.57 (10.5)
10.2.2 Coefficiente CLmax(flap) con flap estratti
L’incremento di coefficiente di portanza massimo dovuto ai flap puo` essere calcolato come indicato
in [1], utilizzando la relazione
∆CLmax = ∆CLmaxW +
SH
S
aH
[
αmaxW
(
1− ∂ε
∂α
)
+ iH −∆εf
]
(10.6)
∆εf e` l’incremento dell’angolo di downwash sulla coda dovuto all’apertura dei flap, valutabile con
la metodologia esposta nel par. 10.1.2, previa sostituzione dei valori di ∆CLW con i valori di
∆CLmaxW .
Essendo, dalla tab. 7.3
inboard outboard
∆CLmaxW (δf = 20
◦) = 0.17 ∆CLmaxW (δf = 20
◦) = 0.19
∆CLmaxW (δf = 40
◦) = 0.27 ∆CLmaxW (δf = 40
◦) = 0.30
∆CLmaxW (δf = 60
◦) = 0.31 ∆CLmaxW (δf = 60
◦) = 0.35
si ottengono i risultati riportati in tab. 10.2.
δf ∆εf IN ∆εf OUT ∆εf TOT
20◦ 1.59◦ 1.31◦ 2.90◦
40◦ 2.53◦ 2.07◦ 4.60◦
60◦ 2.90◦ 2.41◦ 5.31◦
Tabella 10.2: Incremento di ε0 dovuto alla deflessione dei flap per ∆CLmax
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Essendo inoltre
SH
S
= 0.1967
aH = 3.360rad
−1
∂ε
∂α
= 0.3517
αmaxW = 20
◦ = 0.3491rad
iH = −6◦ = −0.1047rad
dalla 10.6 si ottengono i risultati riportati in tab. 10.3.
δf ∆CLmax IN ∆CLmax OUT ∆CLmax TOT
20◦ 0.23 0.25 0.48
40◦ 0.32 0.36 0.68
60◦ 0.36 0.40 0.76
Tabella 10.3: Variazione del coefficiente di portanza massimo del velivolo completo ∆CLmax in
funzione dell’angolo di estrazione dei flap
Di conseguenza si avra` complessivamente
CLmax(flap) = ClmaxW + ∆CLmax
I risultati ottenuti sono riportati in tab. 10.4.
δf CLmax(flap)
0◦ 1.57
20◦ 1.97
40◦ 2.17
60◦ 2.25
Tabella 10.4: Coefficiente di portanza massimo del velivolo completo CLmax(flap) in funzione
dell’angolo di estrazione dei flap
I valori di incidenza del velivolo completo in corrispondenza dei quali si ottengono i coefficienti di
portanza massima qui determinati in condizione di flap retratti ed estratti dovranno essere valutati
mediante opportune prove in galleria aerodinamica.
10.3 Incremento di CD dovuto all’estrazione dei flap
Secondo quanto indicato in [1], si puo` scrivere
∆CD = ∆CD0 + ∆CDi + ∆CDint
Il primo termine del secondo membro si calcola con la formula
∆CD0 = ∆Cdp (Λc/4=0) cos(Λc/4)
Swf
S
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Per il velivolo in esame si ha
inboard outboard
S = 12.2m2 S = 12.2m2
b = 9.6m b = 9.6m
Λc/4 = 0 Λc/4 = 0
cf
c
= 0.32
cf
c
= 0.24
Swf = 2.66m
2 Swf = 3.29m
2
bfi = b1 = 0.840m bfi = b3 = 3.272m
bfi
b
= 0.087
bfi
b
= 0.341
bfo = b2 = 2.684m bfo = b2 = 5.794m
bfo
b
= 0.279
bfo
b
= 0.603
∆Cdp (Λc/4=0) puo` essere valutato in fig. 10.3. Interpolando i dati disponibili in figura con legge
lineare, si ottengono i risultati riportati in tab. 10.5.
δf
inboard outboard totale
∆Cdp (Λc/4=0) ∆CD0 ∆Cdp (Λc/4=0) ∆CD0 ∆CD0
20◦ 0.058 0.013 0.037 0.010 0.023
40◦ 0.149 0.032 0.106 0.028 0.060
60◦ 0.240 0.052 0.175 0.047 0.099
Tabella 10.5: Variazione di CD0 dovuta alla dflessione dei flap
Il secondo termine si calcola con la formula
∆CDi = K
2∆C2LW cos(Λc/4)
dove il coefficiente K puo` essere valutato dalla fig. 10.4. I risultati ottenuti sono riportati in tab.
10.6.
Per i flap piani risulta, inoltre, ∆CDint = 0. Si ha in definitiva
CD = (CD0 + ∆CD0) + kC
2
L + ∆CDi
δf
inboard outboard totale
K ∆CLW ∆CDi K ∆CLW ∆CDi ∆CDi
20◦ 0.35 0.26 0.008 0.37 0.26 0.009 0.017
40◦ 0.35 0.35 0.015 0.37 0.35 0.017 0.032
60◦ 0.35 0.45 0.025 0.37 0.45 0.028 0.053
Tabella 10.6: Variazione di CDi dovuta alla deflessione dei flap
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Figura 10.3: Quantita` ∆Cdp (Λc/4=0) necessaria al calcolo di ∆CD0 dovuto alla deflessione dei flap
con CD0 e k calcolati nel par. 5.1. Per un’assegnata apertura di flap, si puo` anche scrivere
CD = (CD0 + ∆CD0 + ∆CDi)δf + kC
2
L
I risultati ottenuti sono riportati in tab. 10.7. Date le approssimazioni insite nel metodo, si ritiene
opportuno verificare questi risultati in galleria aerodinamica.
δf CD
0◦ 0.0225 + 0.0497 · C2L
20◦ 0.0625 + 0.0497 · C2L
40◦ 0.1145 + 0.0497 · C2L
60◦ 0.1745 + 0.0497 · C2L
Tabella 10.7: Coefficiente di resistenza del velivolo completo CD in funzione dell’angolo di estrazione
dei flap
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Figura 10.4: Quantita` K necessaria al calcolo di ∆CDi dovuto alla deflessione dei flap
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10.4 Calettamento di coda iH a flap retratti ed estratti
Si definisce come calettamento di coda iH l’angolo formato dalla direzione di portanza nulla dell’ala
con la direzione di portanza nulla della coda, ovvero
iH = αWB(L=0) − αH(L=0)
Poiche` la coda monta un profilo simmetrico, e` a svergolamento nullo ed e` calettata di −2◦ rispetto
alla center line, risulta
αH(L=0) = −(−2◦) = 2◦
Con riferimento ai valori in tab. 8.1, si ottengo i risultati riportati in tab 10.8.
δf iH
0◦ −6◦
20◦ −7.43◦
40◦ −7.92◦
60◦ −8.47
Tabella 10.8: Calettamento di coda iH in funzione dell’estrazione dei flap
10.5 Direzioni di portanza nulla del velivolo
La direzione di portanza nulla del velivolo sara` valutata in condizione di flap retratti ed estratti.
10.5.1 Direzione di portanza nulla a flap retratti
Come indicato in [8], l’angolo di incidenza misurato a partire dalla direzione di portanza nulla del
velivolo completo si calcola con la relazione
α = αWB +
aH
CLα
(iH − ε0)SH
S
dove αWB e` l’angolo di incidenza misurato a partire dalla direzione di portanza nulla del sistema
ala-fusoliera. Dalla precedente si ha pertanto
α− αWB = aH
CLα
(iH − ε0)SH
S
(10.7)
Nel caso in esame si ha
aH = 3.360rad
−1
iH = −0.1047rad
ε0 = 0
◦
CLα = 5.580rad
−1 (dalla 11.1, definita successivamente al par. 11.1)
SH
S
= 0.1967
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Dalla 10.7 si ottiene quindi
α− αWB = −0.0124rad = −0.71◦ (10.8)
La direzione di portanza nulla del velivolo completo αL=0 risulta dunque
α(L=0) = −4◦ − 0.71◦ = −4.71◦
10.5.2 Direzione di portanza nulla a flap estratti
Utilizzando il metodo del paragrafo precedente, si puo` scrivere
α(L=0)(δf ) = αWB(L=0)(δf ) +
aH
CLα
(iH(δf )−∆εf )SH
S
dove αWB(L=0)(δf ) e` definito in tab. 8.1, iH(δf ) in tab. 10.8 e ∆εf in tab. 10.1. Si ottengono cos`ı
i risultati riportati in tab. 10.9.
δf α(L=0) − αWB(L=0) α(L=0)
0◦ -0.71◦ -4.71◦
20◦ -1.38◦ -6.81◦
40◦ -1.61◦ -7.53◦
60◦ -1.87◦ -8.34◦
Tabella 10.9: Direzione di portanza nulla del velivolo completo α(L=0) in funzione dell’angolo di
estrazione dei flap
10.6 Coefficiente Cm0 del velivolo
Il coefficiente di momento Cm0 del velivolo completo e` valutato inh condizioni di flap retratti ed
estratti e con motore ON e OFF.
10.6.1 Cm0 a flap retratti con motore OFF/ON
Da [8], in condizione di motore OFF si ha
Cm0 = Cm0WB − aHaWB
CLα
(iH − ε0)VH (10.9)
Per il caso, essendo
Cm0WB = −0.0594
aH = 3.360rad
−1
aWB = 5.154rad−1
CLα = 5.580rad
−1 (dalla 11.1, definita successivamente al par. 11.1)
iH = −0.1047rad
ε0 = 0
◦
VH = 0.507
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si ottiene
Cm0 = 0.1053 (motore OFF) (10.10)
Come descritto al par. 8.2.2, il contributo del propulsore a M0 e` dato dal termine
∆M0 = MP = TPZP +NPXP = CTρV
2D2ZP +
1
2
CNP ρSPV
2XP
In termini di coefficienti, trascurando in prima approssimazione il contributo del secondo termine,
si ha
∆Cmo =
2CTD
2
PZP
Sc
(10.11)
e quindi
Cm0(ON) = Cm0(OFF ) +
2CTD
2
PZP
Sc
Al momento della stesura di questo documento, non e` stata ancora scelta l’elica da montare sul
velivolo in esame. Per una stima preliminare si sceglie come diametro dell’elica 1.5m, valore di
riferimento ricavato da aeroplani che montano lo stesso motore. Si ha quindi
DP = 1.5m
ZP = −0.153m
S = 12.2m2
c = 1.28m
In forma polinomiale risulta
Cm0 = 0.1053− 0.0441 · CT (motore ON) (10.12)
10.6.2 Cm0 a flap estratti con motore OFF/ON
In condizione di flap estratti e motore OFF il coefficiente di momento Cm0 puo` essere valutato in
modo analogo a quanto visto al paragrafo precedente, utilizzando la relazione
Cm0(δf ) = Cm0WB(δf )− aHaWB
CLα
(iH(δf )−∆εf )VH
Con riferimento ai valori utilizzati al paragrafo precedente e alle tabb. 10.8 e 10.1, si ottengono i
valori riportati in tab. 10.10.
Sempre in analogia al caso precedente, con motore ON si avra`
Cm0(ON)(δf , CT ) = Cm0(OFF )(δf ) +
2CTD
2
PZP
Sc
I risultati ottenuti sono riportati in tab. 10.10.
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δf Cm0(OFF ) Cm0(ON)
0◦ 0.1053 0.1053− 0.0441 · CT
20◦ 0.2215 0.2215− 0.0441 · CT
40◦ 0.3009 0.3009− 0.0441 · CT
60◦ 0.3742 0.3742− 0.0441 · CT
Tabella 10.10: Coefficiente di momento a portanza nulla Cm0 a flap estratti con motore OFF/ON
10.7 Punto neutro a comandi fissi
Con riferimento a [8], l’espressione del punto neutro a comandi fissi come percentuale della c.m.a. e`
hn = hnWB +
aH
CLα
(
1− ∂ε
∂α
)
VH
Nel caso in esame si ha
hnWB (motore OFF) = 0.088
hnWB (motore ON) = 0.112
aH = 3.360rad
−1
CLα = 5.580rad
−1 (dalla 11.1, definita successivamente al par. 11.1)
VH = 0.507
da cui segue che
hn (motore OFF) = 0.286
hn (motore ON) = 0.310
(10.13)
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Capitolo 11
Derivate aerodinamiche del piano
longitudinale
In questo capitolo vengono valutate le principali derivate aerodinamiche relative al piano longitu-
dinale. Quando non diversamente evidenziato, si ipotizza che le derivate siano indipendenti dagli
effetti del flusso delle eliche e dalla posizione degli ipersostentatori. In fondo al capitolo sono presen-
tati anche i margini di stabilita` e di manovra. Come discusso al par. 12.4, risulta che la condizione
di peso minimo ha margine di stabilita` troppo esiguo e dovra` pertanto essere modificata.
11.1 Derivate CLα e Cmα
La derivata CLα e` calcolata con l’espressione indicata in [8], data da
CLα = aWB
[
1 +
aH
aWB
SH
S
(
1− ∂ε
∂α
)]
Per quanto visto in precedenza
aWB = 5.154rad
−1
aH = 3.360rad
−1
SH = 2.4m
2
S = 12.2m2
∂ε
∂α
= 0.3517
e quindi la pendenza della curva di portanza del velivolo completo vale
CLα = 5.580rad
−1 (11.1)
Si ha inoltre, riferendosi ancora a [8],
Cmα = CLα(h− hn)
dove h indica la posizione del baricentro del velivolo in percentuale della c.m.a. Nel caso in esame
si ha
Cmα (motore OFF) = (5.58h− 1.596)rad−1 = −0.257rad−1 (per h = 0.24) (11.2)
Cmα (motore ON) = (5.58h− 1.730)rad−1 = −0.391rad−1 (per h = 0.24) (11.3)
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11.2 Derivate di comando CLδe e Cmδe
Secondo quanto indicato in [8], si puo` porre
CLδe = ae
SH
S
essendo
ae =
∂CLH
∂δe
la derivata del coefficiente di portanza di coda rispetto all’angolo di deflessione dell’equilibratore.
Da [3] si ottiene
∂CLH
∂δe
=
∂CLH
∂αH
∂αH
∂δe
= aHτ
La quantita` τ puo` ricavarsi dalla fig. 11.1, in funzione del rapporto
Se
SH
. Dai dati riportati in tab.
6.5 si ricava che
Se = 0.48m
2
SH = 2.4m
2
S = 12.2m2
Se
SH
= 0.2
pertanto
τ = 0.4
dunque
ae = 1.34rad
−1
e la derivata di comando CLδe vale
CLδe = 0.264rad
−1 (11.4)
Si ha inoltre (v. [8])
Cmδe = −aeVH + CLδe(h− hnWB)
essendo
VH = 0.507
hnWB(OFF ) = 0.088
hnWB(ON) = 0.112
si trova
Cmδe (motore OFF) = (−0.703 + 0.264h)rad−1 = −0.640rad−1 (per h = 0.24) (11.5)
Cmδe (motore ON) = (−0.709 + 0.264h)rad−1 = −0.646rad−1 (per h = 0.24) (11.6)
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Figura 11.1: Parametro τ necessario al calcolo della derivata di comando CLδe
11.3 Derivate CLα˙ e Cmα˙
Vengono valutati i contributi alle derivate CLα˙ e Cmα˙ derivanti dal ritardo con il quale il downwash
generato dall’ala si trasferisce alla zona di coda. Riferendosi a [8]
CLα˙ = 2aHVH
∂ε
∂α
essendo
aH = 3.36rad
−1
VH = 0.507
∂ε
∂α
= 0.3517
si ha
CLα˙ = 1.20rad
−1 (11.7)
Da [8] si ha inoltre
Cmα˙ = −CLα˙XH − (h− 0.25)c
c
poiche´
XH = 3.3m
c = 1.28m
si ha
Cmα˙ = (−3.394 + 1.2h)rad−1 = −3.106rad−1 (per h = 0.24) (11.8)
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11.4 Derivate CLq e Cmq
I principali contributi alle derivate CLq e Cmq sono determinati dall’ala (CLqW e CmqW ) e dalle
superfici orizzontali di coda (CLqH e CmqH). Si ha cioe`, per quanto riguarda la derivata CLq
CLq = CLqW + CLqH
Il primo termine a secondo membro puo` essere valutato, per bassi numeri di Mach, come indicato
da [1]
CLqW = aW
(
1
2
+ 2(h− hnW )
)
si ha
aW = 5.154rad
−1
hnW = 0.211
da cui segue
CLqW = (0.402 + 10.308h)rad
−1 = 2.876rad−1 (per h = 0.24)
da [1] si ha inoltre
CLqH = 2aHVH
e quindi, essendo
aH = 3.36rad
−1
VH = 0.507
si trova
CLqH = 3.407rad
−1
ed infine
CLq = (3.809 + 10.308h)rad
−1 = 6.283rad−1 (per h = 0.24) (11.9)
Procedendo in modo analogo a quanto fatto per CLq, si puo` porre
Cmq = CmqW + CmqH
Per bassi valori del numero di Mach e Λc/4 = 0, da [1] segue che
CmqW = −KWaW

A
[
2(h− hnW )2 + 1
2
(h− hnW )
]
A+ 2
+
1
8

Nel caso in esame si ha
KW = 0.74 (valore ricavato dalla fig. 11.2)
aW = 5.154rad
−1
A = 7.5
hnW = 0.211
h ≈ 0.24
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Figura 11.2: Parametro KW necessario al calcolo di CmqW
quindi
CmqW = −0.525rad−1
Da [8] si ha
CmqH = −2aHVHXH
c
= −8.784rad−1
di conseguenza
Cmq = −9.309rad−1 (11.10)
11.5 Momento di cerniera dell’equilibratore
Il momento di cerniera di una superficie mobile e` esprimibile attraverso la relazione, tratta da [8],
Che = b0 + b1αt + Cheδeδe + Cheδtδt
177
dove
b0 = coefficiente di momento di cerniera a incidenza nulla
b1 =
∂Che
∂αt
Cheδe =
∂Che
∂δe
Cheδt =
∂Che
∂δt
Esprimendo l’angolo di incidenza di coda αH in funzione dell’angolo di incidenza αmisurato rispetto
alla direzione di portanza nulla, tenendo conto che per le superfici simmetriche b0 = 0 e che per il
velivolo in esame non e` previsto l’uso di tab, si ha
Che = Che0 + Cheαα+ Cheδeδe
essendo
Che0 = b1(it − ε0)
[
1− aH
CLα
SH
S
(
1− ∂ε
∂α
)]
(11.11)
Cheα = b1
(
1− ∂ε
∂α
)
(11.12)
I valori di b1 e Cheδe
1 sono determinati con la seguente procedura:
• determinazione dei coefficienti b10 e Cheδe0 in bidimensionale in funzione del rapporto cf/cH
con la procedura tratta da [1];
• correzione per il passaggio da bidimensionale a tridimensionale con le relazioni tratte da [3].
Per le analisi che seguono si fa riferimento alla geometria riportata in fig. 11.3; le grandezze cf e cb
sono definite in fig. 11.4. Per il velivolo in esame si ha
cH = 0.8m
ce = cf = 0.16m
cf/cH = 0.2
cb = 0m
tc/2 = 0.042m
Per il calcolo di b10 valgono le seguenti considerazioni:
• il contributo degli effetti di comprimibilita` e` trascurabile;
• non essendo stata definita nel dettaglio la geometria delle superfici mobili si trascura in prima
approssimazione l’effetto del gap fra parte fissa e parte mobile;
• essendo cb = 0m non si ha effetto di overhang, quindi chα = c′′hα;
• risulta verificata per il profilo NACA 0012 la condizione, relativa agli angoli bordo di uscita
definiti in fig. 11.5, tan (Φ′/2) = tan (Φ′′/2) = tan (Φ/2) = t/c, quindi c′′hα = c
′
hα.
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Figura 11.3: Grandezze geometriche necessarie al calcolo del momento di cerniera dell’equilibratore
Figura 11.4: Definizione delle grandezze cb e cf
Il coefficiente b10 e` dato quindi dalla relazione
b10 = chα = c
′
hα =
c′hα
chα theory
chα theory
dove
c′hα
chα theory
e chα theory sono ricavati dalla fig. 11.6. Essendo
cf/c = 0.2
Clα = 6.16rad
−1
Clα/Clα theory = 0.98
t/c = 0.12
1In [1] i coefficienti tridimensionali b1 e Cheδe sono chiamati rispettivamente Chα e Chδ, quelli bidimensionali chα
e chδ.
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Figura 11.5: Definizione degli angoli di bordo di uscita Φ/2, Φ′/2 e Φ′′/2
risultano
c′hα
chα theory
= 0.95
chα theory = −0.4
e di conseguenza
b10 = −0.38 (11.13)
Con identico procedimento e considerazioni analoghe si ricava il coefficiente Cheδe0 dalla relazione
Cheδe0 = chδ = c
′
hδ =
c′hδ
chδ theory
chδ theory
Dalla fig. 11.7 risultano
c′hδ
chδ theory
= 0.98
chδ theory = −0.78
e quindi
Cheδe0 = −0.7644 (11.14)
Per il caso tridimensionale, poiche´ la coda ha freccia nulla, si ha
b1 = b10
aH
CLα
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Figura 11.6: Quantita` necessarie al calcolo di b10
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Figura 11.7: Quantita` necessarie al calcolo di Cheδe0
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Cheδe = Cheδe0 + τ(b1 − b10)
Essendo
aH = 3.360rad
−1
CLα = 5.580rad
−1
τ = 10.7◦ = 0.1867rad
con riferimento alle 11.13 e 11.14 si ottiene
b1 = −0.2288 (11.15)
Cheδe = −0.7362 (11.16)
Per il velivolo in esame si ha
it = −6◦ = −0.1047rad
ε0 = 0
◦
aH = 3.360rad
−1
CLα = 5.580rad
−1
SH/S = 0.197
∂ε
∂α
= 0.3517
Con riferimento alle 11.11, 11.12, 11.15 e 11.16, il coefficiente di momento di cerniera dell’equili-
bratore risulta quindi
Che = 0.0221− 0.1867 · α− 0.7362 · δe (11.17)
11.6 Punto di manovra a comandi fissi
La posizione del punto di manovra a comandi fissi in percentuale della c.m.a. puo` essere ricavata
per mezzo della relazione, tratta da [5]
hm = hn − Cmq
2µ− CLq
essendo
µ =
2m
ρ0Sc
dove m e` la massa del velivolo e ρ0 e` la densita` dell’aria a quota zero. I valori numerici di hm
variano quindi con il peso. Detti valori sono riportati nelle tabb. 11.1 e 11.2.
11.7 Margine di stabilita` e di manovra
I valori assunti dai margini di stabilita` e di manovra del velivolo sono riportati per ciascuna delle
condizioni di carico descritte nel par. 4.3 in tab. 11.1 per il caso di motore OFF e in tab. 11.2
per il caso di motore ON. I valori numerici della posizione del C.G. corrispondente a ciascuna delle
predette condizioni di carico, in percentuale della c.m.a., sono stati calcolati in precedenza (v. tab.
4.3). Per comodita`, essi sono riportati anche in tab. 11.1 e 11.2.
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condizione di carico h hn h− hn hm h− hm
Peso massimo 0.180 0.286 -0.106 0.371 -0.191
Peso minimo 0.305 0.286 0.019 0.395 -0.09
Peso a vuoto 0.392 0.286 0.106 0.410 -0.018
Tabella 11.1: Punto neutro, punto di manovra, margine di stabilita` e margine di manovra in funzione
della posizione del baricentro in condizione di motore OFF
condizione di carico h hn h− hn hm h− hm
Peso massimo 0.180 0.310 -0.130 0.395 -0.215
Peso minimo 0.305 0.310 0.005 0.419 -0.114
Peso a vuoto 0.392 0.310 0.082 0.434 -0.042
Tabella 11.2: Punto neutro, punto di manovra, margine di stabilita` e margine di manovra in funzione
della posizione del baricentro in condizione di motore ON
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11.8 Sintesi delle caratteristiche aeromeccaniche longitudinali
Si riportano in sintesi le caratteristiche aeromeccaniche longitudinali calcolate in precedenza.
aWB = 5.154rad
−1
aH = 3.36rad
−1
hnWB(OFF ) = 0.088
hnWB(ON) = 0.112
hn(OFF ) = 0.286
hn(ON) = 0.310
hm(OFF ) = 0.371 (m = 550kg), 0.395 (m = 440kg)
hm(ON) = 0.395 (m = 550kg), 0.419 (m = 440kg)
Cm0WB = −0.0593 a flap retratti
CLα = 5.58rad
−1
CLδe = 0.264rad
−1
CLα˙ = 1.20rad
−1
CLq = (3.809 + 10.308h)rad
−1 = 6.283rad−1 (per h = 0.24)
Cm0 = 0.1053− 0.0441 · CT (motore ON, flap retratti)
Cmα(OFF ) = (5.58h− 1.596)rad−1 = −0.257rad−1 (per h = 0.24)
Cmα(ON) = (5.58h− 1.730)rad−1 = −0.391rad−1 (per h = 0.24)
Cmδe(OFF ) = (−0.703 + 0.264h)rad−1 = −0.640rad−1 (per h = 0.24)
Cmδe(ON) = (−0.709 + 0.264h)rad−1 = −0.646rad−1 (per h = 0.24)
Cmα˙ = (−3.394 + 1.2h)rad−1 = −3.106rad−1 (per h = 0.24)
Cmq = −9.309rad−1
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Capitolo 12
Controllabilita` e manovrabilita`
longitudinale del velivolo
Nel presente capitolo e` esposto il calcolo dell’angolo di equilibratore δe trim e dell’angolo di incidenza
αtrim necessari a equilibrare il velivolo in funzione della velocita` di trim, della quota di volo e
dell’angolo di estrazione dei flap. Sono state esaminate due posizioni del baricentro, corrispondenti
rispettivamente al peso massimo e al peso minimo operativo, e si sono distinti i due casi di motore
ON e motore OFF. In fondo al capitolo e` presentata una stima preliminare del momento di cerniera
agente sull’equilibratore.
12.1 Angolo di equilibratore e incidenza del velivolo in volo a fattore
di carico nz = 1
Considerando le forze aerodinamiche applicate sul punto neutro, le equazioni di equilibrio longitu-
dinale del velivolo possono essere messe nella forma (v. [8]){
CL trim = CLααtrim + CLδeδe trim
0 = Cm0 + Cmααtrim + Cmδeδe trim
(12.1)
Da esse si possono ricavare
δe trim = −Cm0CLα + CmαCL trim
CLαCmδe − CmαCLδe
= −
Cm0CLα + Cmα
2W/S
ρV 2trim
CLαCmδe − CmαCLδe
(12.2)
αtrim =
Cm0CLδe + CmδeCL trim
CLαCmδe − CmαCLδe
=
Cm0CLδe + Cmδe
2W/S
ρV 2trim
CLαCmδe − CmαCLδe
(12.3)
L’angolo αtrim e` misurato a partire dalla direzione di portanza nulla del sistema. Nella posizione
di flap estratti, le precedenti sono ancora utilizzabili previa sostituzione di Cm0 con Cm0(δf ) calcolato
nel precedente par. 10.6 e tenendo presente che αtrim e` valutata dalla direzione di portanza nulla
in condizione di flap estratti, determinata nel par. 10.5.2.
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Nelle figg. da 12.1 a 12.4 sono riportate le funzioni δe = f(Vtrim) in condizione di motore OFF,
a quota zero, per δf = 0◦, 20◦ , 40◦ e 60◦ , valutate per posizioni del baricentro comprese tra il 18%
e il 30.5% della c.m.a., tenendo conto che ad ogni posizione del baricentro corrisponde una diversa
condizione di carico e quindi un diverso valore di W/S (si veda la tab. 4.3).
Nelle figg. da 12.5 a 12.8 sono riportate le analoghe funzioni δe = f(Vtrim) in condizione di
motore ON, valutate con identica metodologia, sempre a quota zero.
Nelle figg. da 12.9 a 12.12 sono riportate le funzioni δe = f(Vtrim) in condizione di motore OFF,
a quota 4000m, per δf = 0◦, 20◦ , 40◦ e 60◦ , valutate per posizioni del baricentro comprese tra
il 18% e il 30.5% della c.m.a., tenendo conto che ad ogni posizione del baricentro corrisponde una
diversa condizione di carico e quindi un diverso valore di W/S (si veda la tab. 4.3).
Nelle figg. da 12.13 a 12.16 sono riportate le analoghe funzioni δe = f(Vtrim) in condizione di
motore ON, valutate con identica metodologia, sempre a quota 4000m.
Nelle figg. da 12.17 a 12.32 sono invece riportate le funzioni αtrim = f(Vtrim) nelle condizioni
di motore OFF e ON, per δf = 0◦, 20◦ , 40◦ e 60◦ a quota zero e a quota 4000m.
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Figura 12.1: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 0, motore OFF, δf = 0◦. Ciascuna
curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita` massima
(100kts).
189
30 34 38 40 50 60 70 80 90 100
0
5
10
15
20
25
Angolo di equilibratore (motore OFF): quota=0m,  n
z
=1, flap=20°
Vtrim (kts)
δ
e
 
(
d
e
g
)
 
 
h=0.18, m=550kg
h=0.305, m=440kg
Figura 12.2: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 0, motore OFF, δf = 20◦. Ciascuna
curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita` massima
(100kts).
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Figura 12.3: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 0, motore OFF, δf = 40◦. Ciascuna
curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita` massima
(100kts).
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Figura 12.4: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 0, motore OFF, δf = 60◦. Ciascuna
curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita` massima
(100kts).
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Figura 12.5: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 0, motore ON, δf = 0◦. Ciascuna
curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita` massima
(100kts).
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Figura 12.6: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 0, motore ON, δf = 20◦. Ciascuna
curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita` massima
(100kts).
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Figura 12.7: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 0, motore ON, δf = 40◦. Ciascuna
curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita` massima
(100kts).
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Figura 12.8: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 0, motore ON, δf = 60◦. Ciascuna
curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita` massima
(100kts).
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Figura 12.9: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 4000, motore OFF, δf = 0◦.
Ciascuna curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita`
massima (100kts).
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Figura 12.10: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 4000, motore OFF, δf = 20◦.
Ciascuna curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita`
massima (100kts).
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Figura 12.11: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 4000, motore OFF, δf = 40◦.
Ciascuna curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita`
massima (100kts).
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Figura 12.12: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 4000, motore OFF, δf = 60◦.
Ciascuna curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita`
massima (100kts).
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Figura 12.13: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 4000, motore ON, δf = 0◦.
Ciascuna curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita`
massima (100kts).
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Figura 12.14: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 4000, motore ON, δf = 20◦.
Ciascuna curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita`
massima (100kts).
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Figura 12.15: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 4000, motore ON, δf = 40◦.
Ciascuna curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita`
massima (100kts).
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Figura 12.16: Angolo di equilibratore δe trim in funzione di Vtrim in condizioni di nz = 1, quota = 4000, motore ON, δf = 60◦.
Ciascuna curva e` tracciata per valori di Vtrim compresi tra la velocita` di stallo corrispondente al peso considerato e la velocita`
massima (100kts).
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Figura 12.17: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
OFF, quota zero e angolo di estrazione dei flap 0◦
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Figura 12.18: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
OFF, quota zero e angolo di estrazione dei flap 20◦
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Figura 12.19: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
OFF, quota zero e angolo di estrazione dei flap 40◦
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Figura 12.20: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
OFF, quota zero e angolo di estrazione dei flap 60◦
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Figura 12.21: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
ON, quota zero e angolo di estrazione dei flap 0◦
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Figura 12.22: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
ON, quota zero e angolo di estrazione dei flap 20◦
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Figura 12.23: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
ON, quota zero e angolo di estrazione dei flap 40◦
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Figura 12.24: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
ON, quota zero e angolo di estrazione dei flap 60◦
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Figura 12.25: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
OFF, quota 4000m e angolo di estrazione dei flap 0◦
40 50 60 70 80 90 100
2
4
6
8
10
12
14
16
18
20
22
Angolo di incidenza (motore OFF)   quota=4000m,  n
z
=1, flap=20°
Vtrim (kts)
α
 
(de
g)
 
 
h=0.18, m=550kg
h=0.305, m=440kg
Figura 12.26: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
OFF, quota 4000m e angolo di estrazione dei flap 20◦
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Figura 12.27: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
OFF, quota 4000m e angolo di estrazione dei flap 40◦
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Figura 12.28: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
OFF, quota 4000m e angolo di estrazione dei flap 60◦
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Figura 12.29: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
ON, quota 4000m e angolo di estrazione dei flap 0◦
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Figura 12.30: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
ON, quota 4000m e angolo di estrazione dei flap 20◦
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Figura 12.31: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
ON, quota 4000m e angolo di estrazione dei flap 40◦
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Figura 12.32: Angolo di incidenza di trim in funzione della velocita` di trim, in condizioni di motore
ON, quota 4000m e angolo di estrazione dei flap 60◦
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12.2 Angolo di equilibratore e incidenza del velivolo in volo a fattore
di carico nz 6= 1
Nelle figg. 12.33 e 12.34 sono riportati rispettivamente gli angoli di equilibratore e gli angoli di
incidenza necessari per equilibrare il velivolo a quota zero in condizioni di volo in manovra ai fattori
di carico minimo e massimo previsti nell’inviluppo di volo del velivolo (v. par. c), per i valori di
posizione del baricentro e di W/S precedentemente definiti. Per queste valutazioni si e` considerata
la condizione di volo a motore ON e flap retratti con nz = 4 nell’intervallo di velocita`VA ÷ VD e
con nz = −1.5 nell’intervallo VG÷ VC . Gli incrementi di δe per “g”, rispetto al volo ad nz = 1, sono
stati ricavati con la relazione (v. [8])
∆δe
nz − 1 = −
CLCLα(2µ− CLq)
2µ(CLαCmδe − CLδeCmα)
(h− hm) (12.4)
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Figura 12.33: Angolo di equilibratore in funzione della velocita` in condizione di volo a fattore di carico minimo e massimo, con
motore ON e flap retratti a quota zero, per peso del velivolo minimo e massimo
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Figura 12.34: Angolo di incidenza in funzione della velocita` in condizione di volo a fattore di carico minimo e massimo, con motore
ON e flap retratti a quota zero, per peso del velivolo minimo e massimo
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12.3 Valutazione del momento di cerniera dell’equilibratore
Allo stato attuale non e` stato ancora disegnato il cinematismo di attuazione dell’equilibratore, e
quindi non sono noti i rapporti di trasmissione del cinematismo stesso. E` comunque possibile
calcolare l’ordine di grandezza dei momenti di cerniera agenti sull’equilibratore con la relazione,
tratta da [8]
He = Che
1
2
ρV 2Sece
Nel caso in esame si ha, per quanto esposto nel par. 6.5 e per la 11.17
Che = 0.0221− 0.1867 · α− 0.7362 · δe
Se = 0.2SH = 0.48m
2
ce = 0.16m
Assumendo
α ≈ ±10◦ = 0.174rad
δe ≈ ±25◦ = 0.436rad
Se = 0.2SH = 0.48m
2
ce = 0.16m
ρ = 1.225kg/m3
V = 90kts = 46m/s
si ottiene
Che = −0.331÷ 0.375
e quindi
He ≈ −33Nm÷ 37Nm (12.5)
I risultati trovati costituiranno il punto di partenza per il dimensionamento di massima dei cine-
matismi di attuazione dell’equilibratore. Date le approssimazioni insite in questo calcolo, si ritiene
opportuno verificare gli effettivi valori del momento di cerniera con prove in galleria aerodinamica.
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12.4 Conclusioni
L’esame dei risultati riportati nel presente capitolo consente di verificare che, in condizioni di peso
massimo, il velivolo e` generalmente equilibrabile nelle condizioni previste nell’inviluppo di volo.
Emergono tuttavia alcune criticita`.
Per valori elevati dell’angolo di estrazione dei flap (δe = 40◦, 60◦), la variazione di Cm0 de-
termina un aumento eccessivo degli angoli di equilibratore richiesti per controllare il velivolo, tali
da far presupporre la saturazione del comando e la separazione del flusso sulla superficie mobile.
Considerando pero` che la massima velocita` in corrispondenza della quale e` ammesso l’uso dei flap e`
dell’ordine di 60kts (come esposto nel par. c), quindi molto minore della velocita` massima per cui
sono state tracciate le curve di controllabilita`, queste condizioni operative potrebbero rientrare nel-
l’intervallo di corretto funzionamento dell’equilibratore. E` comunque auspicabile ridurre i massimi
angoli di equilibratore, sia a fattore di carico nz = 1, sia a fattore di carico nz 6= 1, aumentando la
percentuale di corda flappata dell’equilibratore. Cio` determina infatti un aumento del valore assolu-
to delle derivate CLδe e Cmδe , senza significative variazioni delle altre caratteristiche aeromeccaniche
longitudinali.
Anche gli angoli di incidenza di trim sono generalmente accettabili. Meritano attenzione i valori
di massimi di αtrim alle basse velocita` in condizioni di flap estratti a 60◦ , in quanto essi sono prossimi
al valore di incidenza di stallo del velivolo (non valutabile con l’equazione della linea portante, e
quindi da misurare in galleria aerodinamica). Occorre osservare che tale situazione potrebbe anche
non essere critica poiche´ la pendenza della curva αtrim = f(Vtrim) e` molto ripida alle basse velocita`,
e quindi, volando a valori di poco superiori alla velocita` di stallo, αtrim potrebbe rientrare nei limiti
dei valori ammissibili, tenendo conto degli inevitabili errori presenti nelle valutazioni. Se si riterra`
opportuno ridurre i valori di αtrim prima di iniziare la fase di test in galleria aerodinamica, occorrera`
aumentare il valore della derivata CLα, tenendo debitamente conto delle variazioni di tutti gli altri
parametri aeromeccanici che la variazione di CLα comporta.
La condizione di peso minimo presenta invece un margine di stabilita` h−hn inaccettabile perche`
troppo piccolo, e addirittura positivo in condizione di motore OFF. Cio` implica, tra l’altro, che il
velivolo e` instabile in beccheggio per tale condizione (Cmα > 0), come emerge chiaramente dalle
simulazioni dinamiche presentate nel cap. 13. Infatti, in condizioni di peso minimo, il baricentro
si trova al 30.5%c, cioe` a ridosso del punto neutro del velivolo (hn ≈ 30%c). A causa del valore
quasi nullo del margine di stabilita`, l’andamento dell’angolo di equilibratore rispetto alla velocita`
di trim risulta pressoche´ orizzontale (e addirittura decrescente per h > hn), rendendo impossibile
controllare il velivolo ai valori di velocita` e fattore di carico voluti. Tale condizione di volo non
e` dunque ammissibile. Dovra` essere effettuata una redistribuzione delle masse a bordo che abbia
come effetto un avanzamento del baricentro in grado di fornire adeguati margini di stabilita`, e, se
questa misura dovesse rivelarsi insufficiente a risolvere il problema, sara` necessario installare delle
zavorre fisse nella zona prodiera del velivolo.
La condizione di massimo carico utile e serbatoio semivuoto o vuoto non e` stata esaminata nel
presente lavoro. Essa e` caratterizzata da una posizione del baricentro piu` avanzata rispetto alla
condizione di peso massimo, e quindi da margini di stabilita` e di manovra maggiori rispetto alla
condizione di peso massimo. Di conseguenza detta condizione sara` sicuramente stabile in beccheggio,
ma occorrera` verificare che il velivolo non abbia una rigidezza in incidenza troppo elevata, e che gli
angoli di equilibratore richiesti non siano superiori ai limiti di saturazione del comando. Anche per
questo motivo si ritiene utile un aumento della frazione di corda flappata dell’equilibratore.
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Si fa osservare infine che le precedenti funzioni sono state calcolate nell’ipotesi che i valori di
CLδe e Cmδe restino constanti per i valori di δe compresi nell’intervallo considerato. Tale ipotesi e`
generalmente accettabile per valori di δe ≈ ±15◦, ma dovra` essere verificata con prove in galleria
aerodinamica per i valori maggiori di |15◦|.
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Capitolo 13
Dinamica longitudinale
Nel presente capitolo si esaminano i modi propri longitudinali del velivolo, confrontando i risultati
forniti da metodologie approssimate con quelli esatti ottenuti risolvendo numericamente l’equazione
caratteristica della matrice di sistema.
L’esame dei modi propri di lungo e corto periodo consente di valutare opportune qualita` di volo.
Queste sono state calcolate prendendo come riferimento il documento [12].
Infine si presentano le risposte dinamiche del velivolo ai comandi di spinta e di equilibratore,
ottenute integrando numericamente il sistema di equazioni differenziali linearizzate che descrive il
moto del velivolo nel piano longitudinale.
13.1 Caratteristiche dei modi propri longitudinali
13.1.1 Valutazione con le formule approssimate del modo di lungo periodo
Il coefficiente di smorzamento e la pulsazione propria non smorzata del moto di lungo periodo sono
dati da (v. [8]) 
ζp =
3
2
√
2
CDe
CLe
=
3
2
√
2
CD0 + kC
2
Le
CLe
= 1.06
0.0225 + 0.0497C2Le
CLe
ωp =
√
2g
V
(13.1)
mentre la pulsazione propria e il tempo di dimezzamento si calcolano con le formule
ωL = ωp
√
|ζ2p − 1|
t1/2L =
0.69
ζpωp
da cui si ottiene 
ωL =
13.87m/s2
V
√√√√∣∣∣∣∣
(
1.06
0.0225 + 0.0497C2Le
CLe
)2
− 1
∣∣∣∣∣
t1/2L =
(0.0469s2/m)V CLe
0.0225 + 0.0497C2Le
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Il coefficiente di portanza in condizioni di equilibrio e` ovviamente dato da
CLe =
2W/S
ρV 2
Il massimo di t1/2L si ottiene in corrispondenza del massimo valore di V · E. Tale prodotto e`
massimo per V = 4
√
3VEmax, cioe` per
V =
4
√
3
√
2W/S
ρ
√
CD0k
Assumendo
• W = Wmax = 550kg · 9.81m/s2 = 5395N
• una quota di volo di 2000m
• una configurazione aerodinamica con flap retratti
si ottiene
V |t1/2Lmax = 47.7m/s = 93kts
e per questo valore di velocita` il tempo di dimezzamento vale
t1/2Lmax = 29s (13.2)
Gli andamenti rispetto alla velocita` del tempo di dimezzamento, della pulsazione e del periodo
TL =
2pi
ωL
sono riportati, per le condizioni di volo sopra elencate, rispettivamente nelle figg. 13.1,
13.2 e 13.3.
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Figura 13.1: Tempo di dimezzamento del modo proprio longitudinale di lungo periodo (trattazione
approssimata) in funzione della velocita`, in condizioni di peso massimo e quota 2000m
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Figura 13.2: Pulsazione del modo proprio longitudinale di lungo periodo (trattazione approssimata)
in funzione della velocita`, in condizioni di peso massimo e quota 2000m
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Figura 13.3: Periodo del modo proprio longitudinale di lungo periodo (trattazione approssimata) in
funzione della velocita`, in condizioni di peso massimo e quota 2000m
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13.1.2 Valutazione con le formule approssimate del modo di corto periodo
Il coefficiente di smorzamento ζp e la pulsazione propria non smorzata ωp del modo di corto periodo
sono dati da 
ζp =
IˆY CLα − 2µ(Cmq + Cmα˙)
2
√
−2µIˆY (2µCmα + CmqCLα)
ωp =
2V
c
√
−Cmα
IˆY
− CmqCLα
2µIˆY
mentre la pulsazione propria e il tempo di dimezzamento si calcolano ancora con le formule
ωS = ωp
√
|ζ2p − 1|
t1/2S =
0.69
ζpωp
Nel caso in esame si ha, considerando una quota di volo di 2000m e la condizione di peso massimo
a motore ON
IˆY ,
8IY
ρSc3
=
8 · 1103kg ·m2
1.0065kg/m3 · 12.2m2 · 1.283m3 = 342.6
CLα = 5.58rad
−1
µ =
2m
ρSc
= 70.0
Cmα = 5.58h− 1.73 = −0.72rad−1
Cmα˙ = −3.394 + 1.2h = −3.178
Cmq = −9.309
e quindi si trova 
ζp = 0.676
ωp = 0.0883m
−1 · V
Pertanto la pulsazione propria, il periodo e il tempo di dimezzamento del modo di corto periodo
saranno 
ωS = 0.0651m
−1V ⇒ TS = 2pi
ωS
=
96.51m
V
t1/2S =
11.56m
V
Gli andamenti rispetto alla velocita` del tempo di dimezzamento, della pulsazione e del periodo
sono riportati, per le condizioni di volo sopra descritte, rispettivamente nelle figg. 13.4, 13.5 e 13.6.
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Figura 13.4: Tempo di dimezzamento del modo proprio longitudinale di corto periodo (trattazione
approssimata) in funzione della velocita`, in condizioni di peso massimo e quota 2000m
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Figura 13.5: Pulsazione del modo proprio longitudinale di corto periodo (trattazione approssimata)
in funzione della velocita`, in condizioni di peso massimo e quota 2000m
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Figura 13.6: Periodo del modo proprio longitudinale di corto periodo (trattazione approssimata) in
funzione della velocita`, in condizioni di peso massimo e quota 2000m
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13.2 Soluzioni esatte dell’equazione caratteristica
Allo scopo di verificare la validita` delle soluzioni trovate con la teoria approssimata, sono state
calcolate per via numerica (in ambiente Matlab) le soluzioni esatte dell’equazione caratteristica del
sistema di equazioni differenziali che governano il moto del velivolo nel piano longitudinale. Tale
equazione, di quarto grado, e` riportata in fig. 13.7.
Figura 13.7: Equazione caratteristica del sistema di equazioni differenziali che governano il moto
del velivolo nel piano longitudinale (tratta da [8])
I risultati ottenuti sono riportati in tab. 13.1. Si vede che gli errori maggiori sono stati commessi
nella valutazione approssimata della pulsazione propria e dello smorzamento del modo di lungo
periodo, mentre i valori approssimati del modo di corto periodo sono piu` vicini ai loro corrispondenti
valori esatti. A posteriori si osserva che le due radici complesse e coniugate esatte, associate al modo
di lungo periodo, distano dalle altre due per meno di una decade logaritmica, e questo spiega gli
errori commessi usando la formula approssimata.
V (kts)
lungo periodo corto periodo
appross. esatto appross. esatto
ζp ωp ζp ωp ζp ωp ζp ωp
60 0.0745 0.4489 0.0353 0.3676 0.7247 2.8260 0.6849 2.7024
80 0.0733 0.3373 0.0578 0.2773 0.7247 3.7680 0.6819 3.5824
100 0.0892 0.2701 0.0884 0.2222 0.7247 4.7040 0.6810 4.4709
Tabella 13.1: Pulsazioni proprie e smorzamenti dei modi propri longitudinali ottenuti con teorie
approssimate e in modo esatto a confronto
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Figura 13.8: Valori esatti del coefficiente di smorzamento del modo di lungo periodo in funzione
della velocita`, a quota 2000m e peso massimo
13.3 Verifica delle principali qualita` di volo
In assenza di un documento che individui le qualita` di volo specifiche degli UAV, e` stata adottata
come riferimento per il calcolo delle principali qualita` di volo longitudinali la normativa MIL-F-
8785-C ([12]). In questo documento e` stata presa in considerazione soltanto la condizione di volo
in crociera a quota 2000m e peso massimo, che rientra nella Categoria B descritta dalla normativa.
In futuro dovranno essere studiate anche le altre condizioni operative.
13.3.1 Requisito sullo smorzamento del modo di lungo periodo
Data la notevole differenza tra i valori di ζp del modo di lungo periodo ottenuti con la trattazione
approssimata e i corrispondenti valori esatti, si e` deciso di calcolare in funzione della velocita` i valori
esatti di tale coefficiente. I risultati ottenuti sono presentati in fig. 13.8. Da tale figura emerge che
tutti i valori di ζp ottenuti soddisfano almeno il livello 2 della qualita` di volo relativa al modo di
lungo periodo, descritta nella fig. 13.9, estratta da [12]. Inoltre, per valori di velocita` maggiori di
65kts, risulta soddisfatto il livello 1.
13.3.2 Requisiti sul modo di corto periodo
Il primo requisito sul modo di corto periodo riguarda il valore del coefficiente di smorzamento.
Dall’esame della tab. 13.1 si vede che i valori esatti di tale coefficiente sono pressoche´ costanti
nell’intervallo di valori di velocita` considerato, in ottimo accordo con i risultati della trattazione
approssimata. Si ha quindi
ζp ≈ 0.682
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to cause dlrficultyin maintainingthe desiredload factorby normal pilot
technlquc3.
3.2.1.2 ~. The long-periodairsc.eedoscillationswhich occur
when the airplaneseek9 a stabilizedairepeedfollOWlnga disturbanceshall
meet the followingrequirements:
a. Level 1 --..- Cp at least 0.04
h. Leval 2 ----- Cp at least o
c. Level 3 ----- T? et least 55 aeconde
These requirementsapply with the pitch controlfree and also with it fixed.
They need not be met transonicallyin cases where 3.2.1.1.1permitsrelaxation
of the staticstabilityrequirement.
3.2.1.3 ~ . Flight-path9tabilityis definedin terms of
flight-path-anglechange where the airspeedfs changedby the use of Ditch
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aPDF~ac~Flisht f’~se, the curve of fliqht-pathangle“versustrue airspeed
shallhave a local 81OPS at Vominwhich is negativeor less positivethan:
a. Level 1 ----- 0.06 deqreea/knot
b. Level 2 ----- 0.15 deqreeafknot
c. Level 3 ----- 0.2U deqreeelknot.
The thrust settim?,shall be that requiredfor the normal approachglide path at
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Figura 13.9: Requisiti sul valore del coefficiente di smorzamento del modo di lungo periodo (estratto
da MIL-F-8785-C)
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3.2.2.1 ~. The short-periodresponseof an@e of attack
which occursat approximatelyconstantspeed,and which may be pro@ced bY
abruptpitchcontrol input ,shallmeet the requirementsof 3.2.2.1.1and3.2.2.1.2. These requirementsapply,with the c=kPit control treeand With ‘tfixed,for respon9esof any magnitudethat qight be xperienced n serviceuse.
If oscillationsare nonlinearwith amplitude,the requirementsshallaDPIY tO
each cycle of the oscillation. In additionto meetinR the numerical
requirementsof 3.2.2.1.1 and 3.2.2.1.2,the contractorshall show that the
airplanehas suitableresDonsecharacteristicsin atmosphericdisturbances(3.’/
end 3.8).
3.2.2.1.1 ~v ~d ~ . The equivalent
short-periodundampednatura1 frequenty, ‘nSp, ehall be within the limits shownon figures1, 2 a“CI3. If suitable!aeanaof directlycontrollingnO~al fOFce
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aPProvedby the procurin~activity.
3.2.2.1.2 ~ . The equivalentshort-oeriodds@PinKratiO~
CSp, shallbe within the limitsof table IV.
TABLE IV. ~ .
Cstegoryk and C Flight Phases CatesOryB Flight phases
Lavel Minimum Maximum Hinimum Maximum
1 0.35 1.30 0.30 2.00
2 0.25 2,00 0.20 2.00
3 0.15’ -“ .0.15. -
lHay be reducedat altitudesabove 20,000 feet if approvedby the proCUt’ifI~
activity.
3.2.2.1.3 ~. Any suetainedresidualoscillationsin calm
air shall not interferewith the pilotssabilitg to performthe taekarequiredin serviceuse of the airDlane. For Levels 1 and 2, oscillationsin normal
accelerationat the pilot!sstationgreaterthan KI.05s w*11 De considered
excessivefor any Flight Phaee,ae will pitch attitudevacillationsgreater
than :3 mile for CategoryA FlightPhaae9 reauirinqPrecisecontrolof
attitude. These requirementsshall apply with th@ pitch control fixedand ‘ithit free.
3.2,2.2.Q@rol f~tv ti ~ .
In steady turning flightand in pullupsat constantspeed, there shall be no
tendencyfor the airplanepitch attitudaor aogle of attack to diverge
aperiodlcally with controlsfixedor with COntrOISfr’be. For the above
conditions,the incrementalcontrolforceand controldeflectionrequiredto
maintaina change in normal load factorand pitch rate shall be in tha same
eense (aft-morepositive,forward-morenegative)aa those requiredtO initiate
the change. These requircmentgapply for all local sradlentethreuqhoutthe
ranse of service load factorsdefined in 3.1.8.4.
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Figura 13.10: Requisiti sul valore del coefficiente di smorzamento del modo di corto periodo (estratto
da MIL-F-8785-C)
Tale valore, come si evince dalla fig. 13.10, ancora estratta da [12], soddisfa il livello 1 della qualita`
di volo in questione.
Il secondo requisito e` relat vo al valore del Contr l Antici ation Parameter (CAP), che puo`
essere calcolato con la formula
CAP = − ω
2
Sg
V Zw
Anche in questo caso e` stato calcolato il valore esatto della pulsazione di corto periodo per i valori
di velocita` nell’intervallo considerato. I risultati ottenuti sono presentati in fig. 13.11. Come si vede
dalla fig. 13.12, che presenta il requisito sul valore del CAP per la cateogoria di volo B, tutti i valori
ottenuti soddisfano il livello 1 della qualita` di volo in questione.
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Figura 13.11: Valori esatti del CAP in funzione della velocita`, a quota 2000m e peso massimo
13.4 Equazioni linearizzate del moto del velivolo nel piano longitu-
dinale
Dopo aver valutato la risposta libera del velivolo, occorre verificare che esso risponda opportuna-
mente ai comandi di equilibratore e di spinta. A questo scopo, e` stato sviluppato un codice di
calcolo in ambiente Matlab che integra numericamente le equazioni linearizzate del moto nel piano
longitudinale. Tali equazioni si possono mettere nella forma
u˙ = −gθ cos Θ0 +Xuu+Xww +Xw˙w˙ + (Xq −W0)q +Xδeδe +
1
m
∆T
w˙ = −gθ sin Θ0 + Zuu+ Zww + Zw˙w˙ + (Zq + U0)q + Zδeδe
q˙ = 0 +Muu+Mww +Mw˙w˙ +Mqq +Mδeδe
θ˙ = q
H˙ = U0θ − w
(13.3)
nella quale tutte le grandezze sono riferite alla terna assi corpo. Nelle 13.3 U0 e W0 indicano le
componenti di velocita` iniziale lungo gli assi XB e ZB, u e w = U0α le rispettive perturbazioni, q
la velocita` angolare attorno all’asse YB, Θ0 = α0 + γ0 l’angolo iniziale di assetto, H la quota, m la
massa del velivolo, δe l’angolo di equilibratore e ∆T la variazione di spinta imposti dal pilota.
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13.5 Risposta al comando di equilibratore
In fig. 13.13 e` riportata la risposta del velivolo a un ingresso a gradino unitario negativo di
equilibratore (cioe` a cabrare) δe = −1◦ in condizioni di
• quota zero
• U0 = 70kts
• motore ON
• posizione del baricentro h = 0.18, corrispondente alla condizione di peso massimo
Dalla figura si vede che la risposta e` soddisfacente, e simile alle previsioni teoriche riportate in
letteratura tecnica.
Diverso e` il caso in cui, ceteris paribus, il baricentro si trovi in posizione corrispondente al peso
minimo. Come detto nel par. 12.4, a questa posizione corrisponde un margine di stabilita` h − hn
molto ridotto a motore ON (fig. 13.14) e addirittura positivo (instabilita` in incidenza) a motore
OFF. Tale criticita` e` confermata dallo studio della risposta dinamica del sistema. Come si vede
in fig. 13.15, in questa condizione di volo il velivolo non e` in grado di sviluppare forze e coppie
che lo riconducano a una nuova condizione di equilibrio. Tutti i parametri che caratterizzano il
moto nel piano longitudinale divergono a ∞. Questa condizione di volo e` dunque da considerarsi
inammissibile.
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Figura 13.13: Risposta dinamica del velivolo al comando di gradino unitario negativo di equilibratore
δe = −1◦ a quota zero e U0 = 70kts, in condizioni di peso massimo e motore ON
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Figura 13.14: Risposta dinamica del velivolo al comando di gradino unitario negativo di equilibratore
δe = −1◦ a quota zero e U0 = 70kts, in condizioni di peso minimo e motore ON
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Figura 13.15: Risposta dinamica del velivolo al comando di gradino unitario negativo di equilibratore
δe = −1◦ a quota zero e U0 = 70kts, in condizioni di peso minimo e motore OFF
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13.6 Risposta al comando di spinta
In fig. 13.16 e` riportata la risposta del velivolo a un ingresso a gradino di spinta di intensita`
∆T = 1%W in condizioni di
• quota zero
• U0 = 70kts
• motore ON
• posizione del baricentro h = 0.18, corrispondente alla condizione di peso massimo
Dalla figura si vede che la risposta e` soddisfacente, e simile alle previsioni teoriche riportate in
letteratura tecnica.
Diverso e` il caso in cui, ceteris paribus, il baricentro si trovi in posizione corrispondente al peso
minimo. Come gia` detto a proposito della risposta al comando di equilibratore, a questa posizione
corrisponde un margine di stabilita` h − hn molto ridotto a motore ON (fig. 13.17) e addirittura
positivo (instabilita` in incidenza) a motore OFF. Come si vede in fig. 13.18, anche in questo
caso tutti i parametri che caratterizzano il moto nel piano longitudinale divergono a ∞. Questa
condizione di volo e` dunque da considerarsi inammissibile.
13.7 Conclusioni
Nel presente capitolo sono state calcolate le caratteristiche dei modi propri longitudinali utilizzando
le approssimazioni di lungo e corto periodo. Il confronto con le soluzioni esatte dell’equazione
caratteristica ha evidenziato che la pulsazione propria e soprattutto lo smorzamento del modo di
lungo periodo calcolati in modo approssimato sono affetti da un errore significativo a causa del fatto
che le pulsazioni esatte dei due modi propri distano tra loro meno di una decade logaritmica, ipotesi
questa necessaria per l’attendibilita` dei valori ottenuti con la trattazione approssimata.
Le caratteristiche di smorzamento e pulsazione propria dei due modi propri hanno permesso di
calcolare le principali qualita` di volo descritte in [12]. Dette qualita` sono ampiamente soddisfatte,
tuttavia, essendo l’UAV una macchina nuova, per la quale non sono disponibili dati di gradimento
da parte dei piloti, le definizioni di qualita` di volo prese in considerazione potrebbero non essere
adeguate al pilotaggio di questa tipologia di velivoli.
Osservando la risposta ai comandi di equilibratore e di spinta, si e` avuta conferma di quanto
anticipato al cap. 12, ossia che la configurazione di peso minimo operativo ha margine di stabilita`
h− hn ridottissimo con motore ON e addirittura positivo con motore OFF. In quest’ultimo caso, i
parametri aeromeccanici divergono a∞ con tempi di raddoppio dell’ordine dei secondi, come si vede
dagli andamenti di corto periodo nelle figg. 13.15 e 13.18. Effettuando un’analisi di sensibilita` dei
tempi di raddoppio alla posizione del baricentro, si e` trovato che i tempi di raddoppio delle radici
instabili subiscono diminuiscono rapidamente per piccoli incrementi di h.
Nel caso di peso minimo e motore ON, occorre osservare che i risultati ottenuti con un’analisi
linearizzata (sovraelongazione massima dell’angolo di incidenza dell’ordine di 40◦ ) non sono signifi-
cativi, in quanto il velivolo sicuramente stallerebbe prima di raggiungere la condizione di regime. La
configurazione di peso minimo operativo dovra` essere modificata e resa accettabile redistribuendo
le masse in fusoliera o posizionando zavorre fisse nella zona prodiera del velivolo.
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Figura 13.16: Risposta dinamica del velivolo al comando di gradino unitario di spinta ∆T = 1%W
a quota zero e U0 = 70kts, in condizioni di peso massimo e motore ON
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Figura 13.17: Risposta dinamica del velivolo al comando di gradino unitario di spinta ∆T = 1%W
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Figura 13.18: Risposta dinamica del velivolo al comando di gradino di spinta ∆T = 1%W a quota
zero e U0 = 70kts, in condizioni di peso minimo e motore OFF
236
Parte IV
Caratteristiche aeromeccaniche
latero-direzionali
237

Capitolo 14
Derivate aerodinamiche del piano
latero-direzionale
Dove non esplicitamente indicato diversamente, tutte le formule utilizzate nel presente capitolo sono
tratte da [1]. I coefficienti utilizzati per il calcolo delle derivate sono ricavati dalle figure riportate
in fondo a ciasun paragrafo.
14.1 Derivate CY β, Clβ, Cnβ
14.1.1 CY β
La derivata CY β puo` essere stimata con la relazione
CY β = CY βW + CY βB + CY βV
Si ha
CY βW = −0.0001|Γ| · 57.3 = −0.00573|Γ| (rad−1)
dove Γ e` l’angolo diedro dell’ala espresso in gradi. Inoltre
CY βB = −2KiSo
S
per il velivolo in esame si trova
Ki = 1.85
So = 0.2925m
2
S = 12.2m2
e quindi
CY βB = −0.089
L’ultimo termine si calcola con la formula
CY βV = −2
CY βV (WBH)
CY βV eff
CY βV eff
SV
S
239
per il velivolo in esame si trova
CY βV (WBH)
CY βV eff
= 1;
CY βV eff = 2.75rad
−1
SV = 0.687m
2
e quindi
CY βV = −0.310rad−1
La derivata CY β vale quindi
CY β = −0.399− 0.00573|Γ| (rad−1, Γ espresso in gradi) (14.1)
14.1.2 Effetto diedro Clβ
La derivata Clβ puo` essere valutata con la formula
Clβ = ClβWB + ClβH + ClβV
nella quale
ClβWB = 57.3
{
CL
[(
Clβ
CL
)
Λc/2
KMΛKf +
(
Clβ
CL
)
A
]
+ Γ
(
Clβ
Γ
KMΓ +
∆Clβ
Γ
)
+ (∆Clβ)ZW
}
per il velivolo in esame si ha (
Clβ
CL
)
Λc/2
≈ 0
KMΛ = 1
Kf = 0.96(
Clβ
CL
)
A
= −0.0010
Clβ
Γ
= −0.00024
KMΓ = 1
∆Clβ
Γ
= −9.27 · 10−6
(∆Clβ)ZW = −0.000197
quindi
ClβWB = −0.0573CL − 0.0143Γ− 0.0113 (rad−1)
Il contributo all’effetto diedro del velivolo dovuto alla coda orizzontale ClβH si puo` trascurare,
essendo piccolo il valore di
SHbH
Sb
.
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Figura 14.1: Lunghezze lV e zV necessarie al calcolo delle derivate aerodinamiche del piano latero-
direzionale
Il contributo all’effetto diedro del velivolo dovuto alle superfici verticali di coda ClβV si calcola
con la formula
ClβV = CY βV
ZV cosα−XV sinα
b
Per il velivolo in esame si ha
CY βV = −0.310rad−1
XV = lV = 2.678m
ZV = zV = 0.41m
Le lunghezze lV e zV sono definite in fig. 14.1; α e` l’angolo di incidenza in condizioni di equilibrio,
e si calcola con la 12.3. Per piccoli valori di α si puo` porre
ZV cosα−XV sinα ≈ ZV −XV CL
CLα
= 0.41− 0.48CL (m)
Si avra` quindi
ClβV = −0.0132 + 0.0155CL
ed infine
Clβ = −0.0418CL − 0.0143Γ− 0.0245 (rad−1) (14.2)
Si e` deciso di confrontare la stima del contributo di Γ al Clβ calcolata con il metodo riportato
in [1] con quella ottenuta con il modello fisico semplificato suggerito da [8]. Nell’ipotesi di piccoli
angoli β e Γ, dalle figg. 14.2 e 14.3 la variazione di incidenza sulle due semiali (di uguale modulo e
verso opposto) risulta essere
∆α =
W
V0
≈ VsΓ
V0
≈ V0βΓ
V0
= βΓ
dove W indica la componente di velocita` lungo l’asse ZB. La variazione di portanza su ciascuna
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Figura 14.2: Schema della scomposizione della velocita` laterale per effetto degli angoli β e Γ
Figura 14.3: Variazioni di incidenza e di portanza determinate dall’angolo diedro
semiala, indicando con q la pressione cinetica q =
1
2
ρV 2, e` data quindi dalla relazione
∆L = qaWβΓ
S
2
Il momento di rollio conseguente alla variazione di incidenza sulle semiali (indicato in questo
paragrafo con ∆L per evitare confusione con la variazione di portanza ∆L) risulta
∆L = −bx∆L = −bxqaWβΓS
2
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La relativa variazione di coefficiente di momento di rollio e`
∆Cl =
−bxqaWβΓS
2
qSb
= −bxqaWβΓ
2b
Essendo per il velivolo in esame
aW = 5.154rad
−1
bx ≈ b
2
si ottiene
(Clβ)Γ = −aW bx
2b
= 1.288rad−2 (Γ in rad) = −0.0225rad−1deg−1 (Γ in deg)
Il valore ottenuto risulta maggiore di quello calcolato con il metodo di [1], che appare troppo
cautelativo per la tipologia di velivolo in esame. In conclusione si e` assunta come espressione di Clβ
Clβ = −0.0418CL − 0.0225Γ− 0.0245 (rad−1) (14.3)
Data l’approssimazione del metodo con cui e` stato valutato Clβ si ritiene opportuno verificare i
risultati ottenuti con prove in galleria aerodinamica.
14.1.3 Rigidezza in imbardata Cnβ
La derivata Cnβ puo` essere stimata con
Cnβ = CnβW + CnβB + CnβV
Il termine CnβW di solito da` un contributo trascurabile. Il contributo dovuto della fusoliera e` dato
da
CnβB = −57.3KNKRl
SBs
S
lB
b
per il velivolo in esame si ha
KN = 0.0024
KRl = 1.54
SBs = 3.132m
2
lB = 4.475m
S = 12.2m2
b = 9.6m
da cui si ricava
CnβB = −0.0253rad−1
Il contributo alla rigidezza in imbardata dovuto alla coda si valuta con la formula
CnβV = −CY βV XV cosα+ ZV sinα
b
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Per il velivolo in esame si ha
CY βV = −0.310rad−1
XV = lV = 2.678m
ZV = zV = 0.41m
Per piccoli valori di α si puo` porre
XV cosα+ ZV sinα ≈ XV + ZV CL
CLα
= 2.678 + 0.0735CL (m)
ottenendo
CnβV = 0.0865rad
−1 + 0.00237CL ≈ 0.0865rad−1
ed infine
Cnβ = 0.0612rad
−1 (14.4)
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14.1.4 Figure necessarie al calcolo delle derivate in β
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14.2 Derivate CY p, Clp, Cnp
14.2.1 CY p
La derivata CY p puo` essere calcolata tenendo conto del solo contributo della superficie verticale di
coda
CY p ≈ CY pV = 2ZV cosα−XV sinα
b
CY βV
per piccoli valori di α si puo` porre
ZV cosα−XV sinα ≈ ZV −XV CL
CLα
= 0.41− 0.48CL (m)
si avra` quindi
CY p = −0.0265 + 0.031CL (14.5)
14.2.2 Smorzamento in rollio Clp
La derivata Clp puo` essere calcolata con la formula
Clp = ClpWB + ClpV
il primo termine si valuta con la formula
ClpWB ≈ ClpW =
(
βClp
κ
)
κ
β
essendo
β =
√
1−M2 ≈ 1
κ = 1.025(
βClp
κ
)
= −0.425
si ottiene
ClpWB = −0.436
Si ha poi
ClpV = 2CY βV
(
ZV
b
)2
= −0.00060
Sommando i diversi contributi si avra` complessivamente
Clp ≈ ClpWB = −0.436 (14.6)
14.2.3 Cnp
La derivata Cnp puo` essere calcolata con
Cnp = CnpW + CnpV
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Il primo termine si calcola con la formula
CnpW = −ClpW tanα−
[
−Clp tanα−
(
Cnp
CL
)
CL=0
CL
]
≈
(
Cnp
CL
)
CL=0
CL
essendo, visto che Λc/4 = 0◦, (
Cnp
CL
)
CL=0
= −1
6
A
A+ 4
= −0.109
si ottiene
CnpW = −0.109CL
Si avra` poi
CnpV = − 2
b2
(XV cosα+ ZV sinα)(ZV cosα−XV sinα)CY βV
per valori di α piccoli si puo` porre
XV cosα+ ZV sinα ≈ XV + ZV CL
CLα
= 2.678 + 0.0735CL (m)
e
ZV cosα−XV sinα ≈ ZV −XV CL
CLα
= 0.41− 0.48CL (m)
Si avra` quindi, trascurando il termine in C2L
CnpV = 0.00739− 0.00844CL
Sommando i diversi contributi si ottiene in definitiva
Cnp = 0.00739− 0.117CL (14.7)
260
14.2.4 Figure necessarie al calcolo delle derivate in p
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14.3 Derivate CY r, Clr, Cnr
14.3.1 CY r
La derivata CY r, di minore importanza, puo` essere calcolata valutando il solo contributo della
superficie verticale di coda. Si avra` quindi
CY r = CY rV = −2
b
(XV cosα+ ZV sinα)CY βV
per valori di α piccoli si puo` porre
XV cosα+ ZV sinα ≈ XV + ZV CL
CLα
= 2.678 + 0.0735CL (m)
da cui
CY r = 0.173 + 0.00475CL (14.8)
14.3.2 Clr
La derivata Clr puo` essere calcolata con l’espressione
Clr = ClrW + ClrV
Il primo termine si valuta, osservando che Λc/4 = 0◦ e che il numero di Mach tende a zero, con la
formula
ClrW = CL
(
Clr
CL
)
CL=0
= 0.27CL
Il secondo termine si calcola invece con la formula
ClrV = − 2
b2
(XV cosα+ ZV sinα)(ZV cosα−XV sinα)CY βV
per valori di α piccoli si puo` porre
XV cosα+ ZV sinα ≈ XV + ZV CL
CLα
= 2.678 + 0.0735CL (m)
e
ZV cosα−XV sinα ≈ ZV −XV CL
CLα
= 0.41− 0.48CL (m)
Si avra` quindi, trascurando il termine in C2L
ClrV = 0.00739− 0.00844CL
Sommando i diversi contributi si ottiene in definitiva
Clr = 0.00739 + 0.262CL (14.9)
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14.3.3 Smorzamento in imbardata Cnr
La derivata Cnr puo` essere valutata con l’espressione
Cnr = CnrW + CnrV
Il primo termine si calcola con la formula
CnrW =
Cnr
C2L
C2L +
Cnr
CD0
CD0
essendo
Cnr
C2L
= −0.03
Cnr
CD0
= −0.3
CD0 = 0.0225
si ottiene
CnrW = −0.0067− 0.03C2L
Si avra` poi
CnrV =
2
b2
(XV cosα+ ZV sinα)
2CY βV
per valori di α piccoli si puo` porre, trascurando il contributo di C2L
(XV cosα+ ZV sinα)
2 ≈ X2V + 2XV ZV
CL
CLα
= 7.172 + 0.393CL ≈ 7.172
da cui si ottiene
CnrV = −0.048
ed infine
Cnr = −0.0547− 0.03C2L
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14.3.4 Figure necessarie al calcolo delle derivate in r
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14.4 Derivate CY δa, Clδa, Cnδa
14.4.1 CY δa
La derivata CY δa e` generalmente trascurabile
CY δa = 0 (14.10)
14.4.2 Derivata di comando Clδa
La derivata Clδ puo` essere calcolata valutando successivamente
C ′lδ =
κ
β
(
βC ′lδ
κ
)
κ = 1.025
β = 1
ηo = 1
ηi = 0.6(
βC ′lδ
κ
)
ηo
= 0.825(
βC ′lδ
κ
)
ηi
= 0.39(
βC ′lδ
κ
)
= 0.435
Si ha quindi
C ′lδ = 0.446rad
−1
Si ha poi
Clδ = |αδ|C ′lδ
con
αδ =
Clδ
Clδtheory
Clδtheory
Clα
K ′
Clδ
Clδtheory
= 1
cf
c
= 0.15
Clδtheory = 3.2rad
−1
Clα = 6.87rad
−1
K ′ = 0.9 (ipotizzando una deflessione massima δamax = ±20◦)
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da cui si ottiene
Clδ = 0.192rad
−1
Si ha infine, per rotazione simmetrica degli alettoni e assumendo come positiva la rotazione verso il
basso dell’alettone destro
Clδa = −2Clδ = −0.384rad−1 (14.11)
14.4.3 Cnδa
La derivata Cnδa puo` essere valutata con la formula
Cnδa = KCLClδa
con
K = −0.2
quindi si ha
Cnδa = 0.0768CL (14.12)
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14.4.4 Figure necessarie al calcolo delle derivate in δa
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14.5 Derivate CY δr, Clδr, Cnδr
14.5.1 CY δr
La derivata CY δr puo` essere valutata con la relazione
CY δr = −aV
(αδ)CL
(αδ)Cl
(αδ)ClK
′Kb
2SV
S
essendo
aV = 1.53rad
−1
(αδ)CL
(αδ)Cl
= 1.15
(αδ)Cl = −0.65
K ′ = 1
Kb ≈ 1
SV = 0.687m
2
si ottiene
CY δr = 0.129rad
−1 (14.13)
14.5.2 Clδr
La derivata Clδr puo` essere valutata con la formula
Clδr = CY δr
ZV cosα−XV sinα
b
Per piccoli valori di α si puo` porre
ZV cosα−XV sinα ≈ ZV −XV CL
CLα
= 0.41− 0.48CL (m)
quindi
Clδr = 0.00550− 0.00645CL (14.14)
14.5.3 Derivata di comando Cnδr
La derivata Cnδr puo` essere valutata con la formula
Cnδr = −CY δr
XV cosα+ ZV sinα
b
per valori di α piccoli si puo` porre
XV cosα+ ZV sinα ≈ XV + ZV CL
CLα
= 2.678 + 0.0735CL (m)
e quindi
Cnδr = −0.0360− 0.000988CL ≈ −0.0360rad−1 (14.15)
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14.5.4 Figure necessarie al calcolo delle derivate in δr
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14.6 Sintesi delle caratteristiche aeromeccaniche latero-direzionali
Si riportano in sintesi le caratteristiche aeromeccaniche latero-direzionali calcolate in precedenza.
CY β = (−0.399− 0.00573|Γ|)rad−1 (Γ espresso in gradi)
Clβ = (−0.0418CL − 0.0225Γ− 0.0245)rad−1
Cnβ = 0.0612rad
−1
CY p = −0.0265 + 0.031CL
Clp = −0.436
Cnp = 0.00739− 0.117CL
CY r = 0.173 + 0.00475CL
Clr = 0.00739 + 0.262CL
Cnr = −0.0547− 0.03C2L
CY δa = 0
Clδa = −0.384rad−1
Cnδa = 0.0768CLrad
−1
CY δr = 0.129rad
−1
Clδr = (0.00550− 0.00645CL)rad−1
Cnδr = −0.0360rad−1
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Capitolo 15
Controllabilita` latero-direzionale
Nel presente capitolo sono trattati i principali problemi legati alla controllabilita` latero-direzionale
del velivolo, cioe` il calcolo del valore di angolo diedro dell’ala che stabilizza il modo spirale, la stima
dell’efficacia del comando di timone, la velocita` a regime di rollio, il bilanciamento aerodinamico
della coppia dovuta al motore e il calcolo dell’angolo di derapata in virata corretta effettuata senza
uso del timone. Dai predetti calcoli emergono requisiti contrastanti sul valore dell’angolo diedro
dell’ala, che sono discussi nelle conclusioni.
15.1 Determinazione del valore dell’angolo diedro dell’ala
La determinazione dell’angolo diedro Γ dell’ala e` effettuata utilizzando la condizione di stabilita` per
il modo spirale per tutti i valori di CL compresi fra CLmin = −0.53 e CLmax = 1.57. Tale condizione
e` data dalla relazione
ClβCnr − CnβClr > 0
Per il caso in esame si ha
Clβ = (−0.0418CL − 0.0225Γ− 0.0245)rad−1
Cnr = −0.0547− 0.03C2L
Cnβ = 0.0612rad
−1
Clr = 0.00739 + 0.262C
2
L
In fig. 15.1 e` riportato l’andamento della quantita` ClβCnr − CnβClr in funzione di CL, per valori
di Γ compresi fra 3◦ e 6◦ . Il valore minimo di angolo diedro per il quale risulta verificata per ogni
valore di CL la condizione di stabilita` del modo spirale risulta
Γ = 6◦ (15.1)
15.2 Efficacia del comando di timone
L’efficacia del controllo direzionale puo` essere valutata considerando il rapporto β/δr. Si ha
β
δr
= −Cnδr
Cnβ
= −−0.0360
0.0612
= 0.588
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Figura 15.1: Condizione di stabilita` del modo spirale in funzione di CL al variare di Γ
In genere si ritiene accettabile un valore di tale rapporto prossimo ad uno: poiche´ il velivolo in
esame ha due code verticali e, conseguentemente, un elevato valore della rigidezza in imbardata
Cnβ , l’efficacia del timone risulta inferiore. E` pertanto opportuno controllare l’effettiva efficacia del
controllo direzionale mediante prove al simulatore.
15.3 Efficacia del comando di alettone
L’efficacia del controllo di rollio puo` essere valutata analizzando la velocita` angolare di rollio a
regime (adimensionalizzata) per alettoni a fondo corsa. Nell’ipotesi che la risposta al comando di
alettone sia essenzialmente in rollio (r = 0, r˙ = 0), una stima di prima approssimazione delle sue
caratteristiche puo` essere effettuata attraverso l’analisi dell’equazione approssimata del modo di
rollio stesso. Si avra` (v. [8])
p˙ = Lpp+ Lδaδa
La velocita` angolare di regime pss si ottiene ponendo p˙ = 0 e vale
pss = −Lδa
Lp
δa
Adimensionalizzando si ottiene
pˆ =
pssb
2U0
= −Clδa(eff)
Clp
δa
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In assenza di controllo sull’angolo di derapata β, un comando di alettone determina una variazione
dell’angolo β stesso. Supponendo che
• Cn = 0 (momento di imbardata risultante nullo)
• δr = 0 (il timone non viene deflesso)
• p = r = 0 (condizione di regime)
le equazioni di equilibrio nel piano latero-direzionale si scrivono{
Cl = Clδaδa + Clββ
0 = Cnδaδa + Cnββ
Ricavando l’angolo β dalla seconda equazione
β = −Cnδa
Cnβ
δa
e sostituendo nella prima equazione si puo` ricavare il valore efficace Clδa(eff) della derivata di
comando Clδa
Clδa(eff) =
Cl
δa
= Clδa −
ClβCnδa
Cnβ
= Clδa
(
1− ClβCnδa
CnβClδa
)
(15.2)
Per il velivolo in esame si ha
Clδa = −0.384rad−1
Clβ = (−0.0418CL − 0.0225Γ− 0.0245)rad−1
Cnδa = 0.0768CLrad
−1
Cnβ = 0.0612rad
−1
Clp = −0.436rad−1
In fig. 15.2 sono riportati gli andamenti di pˆ in funzione di CL (per valori compresi fra CLmin =
−0.53 e CLmax = 1.57), per valori di angolo diedro Γ compresi fra 3◦ e 6◦ e per valori di deflessione
degli alettoni δa = ±10◦. In fig. 15.3 sono riportati gli analoghi risultati per deflessione degli
alettoni δa = ±20◦.
In genere possono ritenersi accettabili valori minimi di pˆ dell’ordine di 0.07 ÷ 0.09: nel caso in
esame si hanno valori inferiori per elevati valori di CL, arrivando all’inversione del comando per
Γ = 5◦ e Γ = 6◦. Cio` e` dovuto al fatto che all’aumentare di Γ e di CL la quantita` ClβCnδa aumenta
progressivamente mentre la quantita` CnβClδa resta invariata, fino a raggiungere la condizione(
1− ClβCnδa
CnβClδa
)
< 0
Si ritiene quindi opportuno scegliere il valore di angolo diedro mediando fra le opposte esigenze
dettate dalla stabilita` del modo spirale e dall’efficacia del controllo di rollio, verificando poi i risultati
ottenuti con prove al simulatore.
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Figura 15.2: Velocita` a regime di rollio per deflessione degli alettoni δa = 10◦
15.4 Bilanciamento della coppia motore
La massima coppia trasmessa dal motore, ricavabile da [9], e` dell’ordine di Mmotore = 100Nm. Per
valutare le condizioni di volo del velivolo in esame necessarie per bilanciare tale coppia, si possono
considerare due casi
• con deflessione del timone;
• senza deflessione del timone.
15.4.1 Bilanciamento della coppia motore con deflessione del timone
La coppia motore e` bilanciata con un comando di alettone, che porta il velivolo ad assumere un
angolo di rollio di equilibrio ϕ diverso da zero. Abbinando al comando di alettone un opportuno
comando di timone, si riesce a equilibrare il velivolo nel piano latero-direzionale con angolo di
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Figura 15.3: Velocita` a regime di rollio per deflessione degli alettoni δa = 20◦
derapata β nullo. Si avra` 
Clδaδa + Clδrδr +
Mmotore
1
2
ρSU20 b
= 0
Cnδaδa + Cnδrδr = 0
risolvendo rispetto a δa e δr, e ponendo Cmotore =
Mmotore
1
2
ρSU20 b

δa = − Cmotore
Clδa
(
1− ClδrCnδa
CnδrClδa
)
δr = −Cnδa
Cnδr
δa
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Valutando tali espressioni alla velocita` di stallo (CLmax(δf = 0◦) = 1.57) in condizioni di peso
massimo Vst(EAS) = 21.4m/s = 41.6kts, ed essendo
Clδa = −0.384rad−1
Clδr = 0.00550− 0.00645CLrad−1 = −0.00463rad−1
Cnδa = 0.0768CLrad
−1 = 0.120rad−1
Cnδr = −0.0360rad−1
b = 9.6m
S = 12.2m2
ρ0 = 1.225kg/m
3
Cmotore = 0.00304
si avra`
δa = 0.00760rad = 0.44
◦ (15.3)
e
δr = 0.0255rad = 1.46
◦ (15.4)
L’angolo di rollio del velivolo si ricava imponendo l’equilibrio alla traslazione lungo la direzione Yb
1
2m
CY δrδrρ0SU
2
0 + gϕ = 0
che risolta rispetto a ϕ fornisce, essendo CY δr = 0.129rad
−1 e m = 550kg
ϕ = −
1
2m
ρ0SU
2
0
g
CY δrδr = −0.00210rad = −0.120◦ (15.5)
15.4.2 Bilanciamento della coppia motore senza deflessione del timone
La coppia motore e` bilanciata anche in questo caso con un comando di alettone, che porta il velivolo
ad assumere angoli di rollio ϕ e di derapata β di equilibrio diversi da zero. Si avra`
Clδaδa + Clββ +
Mmotore
1
2
ρSU20 b
= 0
Cnδaδa + Cnββ = 0
risolvendo rispetto a δa e β, e ponendo Cmotore =
Mmotore
1
2
ρSU20 b
δa = − Cmotore
Clδa
(
1− ClβCnδa
CnβClδa
)
β = −Cnδa
Cnβ
δa
(15.6)
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Valutando tali espressioni alla velocita` di stallo (CLmax(δf = 0◦) = 1.57) in condizioni di peso
massimo Vst(EAS) = 21.4m/s = 41.6kts, ed essendo
Clδa = −0.384rad−1
Clβ = (−0.0418CL − 0.0225Γ− 0.0245)rad−1
Cnδa = 0.0768CLrad
−1 = 0.121rad−1
Cnβ = 0.0612rad
−1
b = 9.6m
S = 12.2m2
ρ0 = 1.225kg/m
3
Cmotore = 0.00304
si ottengono gli andamenti di δa e β in funzione di Γ riportati in fig. 15.4.
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Figura 15.4: Andamenti di δa, β e ϕ in funzione di Γ per bilanciamento della coppia motore senza
deflessione del timone
L’angolo di rollio del velivolo si ricava imponendo l’equilibrio alla traslazione lungo la direzione
YB
1
2m
CY ββρ0SU
2
0 + gϕ = 0
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che risolta rispetto a ϕ fornisce, essendo CY β = (−0.399− 0.00573|Γ|)rad−1 e m = 550kg
ϕ = −
1
2m
ρ0SU
2
0
g
CY ββ (15.7)
L’andamento di ϕ in funzione di Γ e` riportato in fig. 15.4.
Come gia` osservato per le figg. 15.2 e 15.3, per valori di angolo diedro Γ > 4◦ (e valori di CL
prossimi a CLmax) si ha prima divergenza dell’angolo di alettone richiesto a causa dell’annullarsi
del denominatore della prima delle 15.6 al crescere di Clβ e poi inversione del comando stesso.
L’angolo diedro deve quindi essere scelto tenendo conto delle opposte esigenze legate alla necessita`
di stabilizzare il modo spirale, o almeno garantire un tempo di raddoppio sufficientemente elevato,
e alla necessita` di garantire l’efficacia del comando di rollio.
15.5 Angolo β in virata senza deflessione del timone
In condizioni di virata corretta (moto circolare uniforme a quota costante) si ha
• δa = 0◦
• p = 0
e supponendo inoltre che
δr = 0
◦
l’equazione di equilibrio alla rotazione attorno all’asse Zb risulta
Cnrrˆ + Cnββ = 0
dove rˆ e` la componente r del vettore velocita` angolare adimensionalizzata con 2U0/b. Risolvendo
rispetto all’angolo di derapata β si ha
β = −Cnr
Cnβ
rˆ = −Cnr
Cnβ
r
b
2U0
L’angolo β sara` massimo, per un assegnato valore di rˆ, in condizioni di CL = CLmax = 1.57.
Essendo
Cnβ = 0.0612rad
−1
Cnr = −0.0547− 0.03C2L = −0.129
U0 = Vst = 21.4m/s
r = Ω cosϕ =
g tanϕ cosϕ
U0
=
g sinϕ
U0
si ottengono, in funzione di ϕ, i risultati riportati in tab. 15.1.
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ϕ (deg) β (deg)
30◦ 6.21◦
60◦ 10.75◦
80◦ 12.23◦
Tabella 15.1: Angolo di derapata β in funzione dell’angolo di rollio ϕ, in condzioni di virata corretta
senza deflessione del timone, velocita` di stallo e peso massimo
15.6 Conclusioni
L’analisi delle caratteristiche aeromeccaniche latero-direzionali evidenzia allo stato attuale del pro-
getto alcune criticita`, legate alla geometria delle code verticali e a quella dei comandi di alettone e
di timone.
La condizione di stabilita` per il modo spirale determina un valore di angolo diedro pari a Γ = 6◦.
Un valore cos`ı elevato, soprattutto per un velivolo ad ala alta come quello in esame, e` causato dal-
l’elevata rigidezza in imbardata Cnβ , legata alla doppia coda verticale, e dal forte contributo insta-
bilizzante di Clr ad elevati CL. Per angoli Γ inferiori si ha instabilita` agli elevati CL, caratterizzata
pero` da tempi di raddoppio piuttosto elevati, come si puo` vedere dal diagramma della risposta del
sistema ad un disturbo unitario di rollio riportato in fig. 16.3.
L’efficacia del comando di alettone invece diminuisce all’aumentare dell’angolo diedro, fino ad
avere inversione dei comandi. Infatti il valore efficace della derivata di comando di alettone Clδa(eff),
definita nella 15.2, diminuisce all’aumentare di CL e di Γ a causa dell’aumento di Clβ e di Cnδa , fino
ad invertire il proprio segno divenendo discorde rispetto a δa. Questo effetto e` visibile dal calcolo
della velocita` a regime di rollio in figg. 15.2 e 15.3. Per limitare la diminuzione di efficacia ed evitare
l’inversione del comando di alettone occorre quindi un valore di angolo diedro Γ 6 4◦.
Problema analogo si verifica nel bilanciamento della coppia motore senza deflessione del timone.
In questo caso per 4◦ < Γ < 5◦ si ha divergenza degli angoli δa, β e ϕ (fig. 15.4), poiche` la quantita`
Clδa(eff) compare al denominatore nel calcolo di δa. Per Γ > 5◦ si ha anche in questo caso inversione
del comando di alettone.
L’efficacia del comando di timone risulta inferiore al valore ritenuto solitamente accettabile. Cio`
e` determinato da un lato dall’elevato valore di rigidezza in imbardata Cnβ causato della doppia coda
verticale, dall’altro da un valore di derivata di comando Cnδr non sufficiente a compensare un simile
effetto. Se si riterra` opportuno migliorre l’efficacia del comando di timone, senza interferire sulle
altre caratteristiche del velivolo, occorrera` aumentare il valore del rapporto Cnδr/Clβ , aumentando
la corda flappata del timone. Un aumento della superficie delle code verticali invece non produrrebbe
risultati apprezzabili, determinando un aumento paragonabile sia di Cnδr , sia di Cnβ .
Alla luce di queste osservazioni occorrera` quindi scegliere il valore di Γ mediando fra le opposte
esigenze dettate dalla stabilita` del modo spirale e dall’efficacia del comando di alettone, oppure
procedere ad una revisione della geometria delle code e dei comandi di timone e di alettone, allo
scopo di migliorare il comportamento complessivo del velivolo nel piano latero-direzionale. In attesa
di tale decisione si e` deciso di non procedere allo studio della dinamica latero-direzionale.
Si fa osservare infine che le precedenti funzioni sono state calcolate con metodi approssimati.
In particolar modo Clβ e` stato calcolato prima con il procedimento suggerito da [1], poi con un
modello fisico semplificato dell’effetto dell’angolo diedro, ottenendo valori piuttosto discordanti.
Tutti i risultati ottenuti dovranno quindi essere verificati con prove in galleria aerodinamica.
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Capitolo 16
Rispondenza ai requisiti regolamentari
Nel presente capitolo si verifica, per quanto possibile allo stato attuale di sviluppo del progetto, la
rispondenza del velivolo ai requisiti regolamentari indicati nella SUBPART B - FLIGHT del Docu-
mento di riferimento RAI-ENAC - Presentation of the RAI-UAV Airworthiness Standards ([10]),
integrato ove necessario con la SUBPART B - FLIGHT della normativa Joint Aviation Requiremen-
ts, JAR-VLA Very Light Aeroplanes ([11]). Nel seguito del presente capitolo la dicitura “T.B.D.”
sta per “To Be Defined” e indica una situazione non definibile allo stato attuale del lavoro.
SUBPART B - FLIGHT
GENERAL
16.1 RAI-UAV 21 Proof of compliance
(a) Allo stato attuale la certificazione puo` essere richiesta soltanto per la combinazione fra peso e
posizione del baricentro corrispondente alla configurazione di peso massimo.
(1) A questo livello la rispondenza e` stata dimostrata attraverso calcoli teorici. Non si e` tuttavia
in grado di garantire che l’accuratezza di tali calcoli sia pari a quella delle prove in volo. Se
richiesto dall’ente certificatore, dovra` essere quindi condotta una opportuna stima a priori
dell’errore commesso.
(2) Nel presente documento sono state investigate soltanto le due configurazioni operative di
peso massimo e peso minimo descritte al par. 4.3. Dovranno in futuro essere studiate le
ulteriori combinazioni di peso e posizione del baricentro corrispondenti a diversi valori di
peso del carburante e del carico utile. Tuttavia, gia` allo stato attuale si puo` affermare
con certezza che le condizioni date da massimo carico utile e ridotto livello di carburante
sono stabili e controllabili, perche´, essendo il serbatoio del velivolo in posizione leggermente
arretrata rispetto al baricentro della configurazione di peso massimo, esse sono caratte-
rizzate da margini di stabilita` e di manovra superiori ai corrispettivi della configurazione
di massimo carico utile e massimo peso di carburante. Non e` invece semplice prevedere
il comportamento delle configurazioni con ridotto peso del carico utile e ridotto peso di
carburante.
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(b) T.B.D.
(c) Dalle prove effettuate al simulatore di volo emerge che il velivolo e` governabile senza necessita`
di doti di pilotaggio eccezionali. Occorre precisare che sono state simulate soltanto condizioni
di volo prive di disturbi atmosferici. Tali situazioni dovranno essere simulate per garantire la
buona pilotabilita` del velivolo anche in presenza di tali disturbi.
(d) T.B.D.
16.2 RAI-UAV 23 Load distribution limits
Non e` stata ancora studiata in dettaglio la coordinata laterale del baricentro del velivolo, non
essendo stata ancora fissata in modo definitivo la distribuzione delle masse all’interno del velivolo.
Allo stato attuale della disposizione dei componenti in fusoliera non emergono asimmetrie degne di
nota.
16.3 RAI-UAV 25 Weight limits
(a) Il peso massimo del velivolo, cos`ı come definito al par. 4.3, risulta conforme ai requisiti del
punto (1), parti (i) e (iii) e al punto (2). Il punto (1), parte (ii) e` ancora T.B.D. in quanto allo
stato attuale non e` stato effettuato il progetto strutturale del velivolo.
(b) Il peso minimo del velivolo, cos`ı come definitoal par. 4.3, risulta conforme ai requisiti del punto
(3). Infatti nella definizione della condizione di peso minimo e` stata prevista una quantita` di
carburante sufficiente a garantire un’ora e mezza di autonomia oraria col motore alla potenza
massima continuativa. Cio` e` dimostrato nel par. 5.8, fig. 5.22, da cui si vede che anche nel caso
piu` sfavorevole, con un consumo di carburante di 100kg si ha un’autonomia oraria di 5 ore, e
quindi, effettuando una proporzione, con 30kg si ha un’autonomia di
∆T =
30kg
100kg
5h = 1.5h
Tale valutazione e` conservativa poiche´ sovrastima il peso iniziale del velivolo, essendo i dati
riportati in fig. 5.22 relativi alla condizione di peso iniziale massimo.
16.4 RAI-UAV 29 Empty weight and corresponding centre of gra-
vity
Tutti i punti di questo articolo sono soddisfatti dalla definizione di peso a vuoto data al par. 4.3,
eccettuato il punto (1) di tale articolo, che allo stato attuale risulta T.B.D., non essendo stato
ancora deciso come stabilizzare la condizione di peso minimo operativo (cioe` ricorrendo all’uso di
zavorre fisse oppure no).
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16.5 RAI-UAV 33 Propeller speed and pitch limits
Allo stato attuale l’elica non e` stata ancora scelta. Adottando come riferimento l’elica fornita
dal produttore del motore, il punto (a) e` garantito dal produttore stesso per condizioni operative
conformi a quelle individuate nei manuali di installazione e uso del motore [9].
I punti (b) e (c) non sono applicabili al caso in esame.
Il punto (d) e` T.B.D.
PERFORMANCE
16.6 RAI-UAV 45 General
Come prescritto da questo articolo, tutti i calcoli di prestazioni esposti al cap. 5 sono stati effettuati
in condizioni di aria calma e atmosfera standard (I.S.A.) a quota zero, salvo diverso avviso.
16.7 RAI-UAV 49 Stalling speed
(a) Come esposto al par. , la velocita` VS0 rispetta i requisiti di questo articolo.
(b) Essendo VS0 = 35kts, si ha VS0 < 60kts
(c) Come esposto al par. , la velocita` VS1 rispetta i requisiti di questo articolo.
(d) T.B.D.
16.8 RAI-UAV 51 Take-off
(a) Come esposto al par. 5.10, il massimo spazio di decollo a quota zero e` 408m, in accordo
con quanto prescritto. I risultati ottenuto al par. 5.10 sono conservativi in quanto ottenuti
considerando un valore di coefficiente di attrito tra ruote e pista in condizioni di erba lunga o
terreno morbido, anziche´ terreno duro come prescritto.
(b) Il punto (1) risulta soddisfatto, mentre il punto (2) non e` applicabile.
(c) I valori di altezza dell’ostacolo e di velocita` al termine della manovra di decollo sono conformi
a quelli prescritti.
(d) Lo spazio di decollo e` stato calcolato assumendo come condizione iniziale il velivolo completa-
mente fermo.
16.9 RAI-UAV 53 Take-off speed
Non applicabile a velivoli monomotore.
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Figura 16.1: Rateo di salita del velivolo a quota zero in condizioni di peso massimo, motore a
5500rpm e angolo di estrazione dei flap δf = 20◦
16.10 RAI-UAV 65 Climb: all engines operating
In fig. 16.1, calcolata rispettando le prescrizioni (1) e (3) di questo articolo (le prescrizioni (2) e
(4) non sono applicabili), e` riportato l’andamento del rateo di salita a quota zero del velivolo. Si
osserva che il rateo di salita e` sempre maggiore del valore minimo richiesto di 2m/s = 394ft/min.
16.11 RAI-UAV 67 Climb: one engine inoperative
Non applicabile a velivoli monomotore.
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16.12 RAI-UAV 75 Landing
(a) Come esposto al par. 5.10, il massimo spazio di atterraggio e` stato calcolato utilizzando i valori
di altezza dell’ostacolo e velocita` di approccio prescritti.
(b) T.B.D.
(c) Allo stato attuale, non e` stata ancora studiata la manovra di atterraggio abortito.
(d) Non applicabile.
16.13 RAI-UAV 77 Balked landing
T.B.D.
FLIGHT CHARACTERISTICS
16.14 RAI-UAV 141 General
Come richiesto da questo, le verifiche aeromeccaniche presentate alle parti II, III e IV sono state
effettuate alle quote zero, 2000m e 4000m, cioe` le principali quote operative previste per il velivolo.
CONTROLLABILITY AND MANOEUVRABILITY
16.15 RAI-UAV 143 General
(a) La buona controllabilita` del velivolo in condizione di peso massimo operativo e` stata dimostrata
(1) in decollo mediante prove al simulatore di volo;
(2) in salita mediante prove al simulatore di volo;
(3) in crociera con calcoli teorici esposti al cap. 12 e mediante prove al simulatore di volo;
(4) in discesa mediante prove al simulatore di volo;
(5) in atterraggio, in condizioni di motore ON e OFF, mediante prove al simulatore di volo.
(b) E` stato dimostrato mediante prove al simulatore di volo che la transizione da una condizione di
volo ad un’altra avviene in modo graduale e senza superamento dei limiti di fattore di carico.
La condizione di minimo peso operativo e`, allo stato attuale del progetto, non controllabile. Essa
dovra` essere esaminata in futuro.
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16.16 RAI-UAV 145 Longitudinal Control
(a) T.B.D.
(c) T.B.D.
(d) la buona pilotabilita` durante i transitori da una fase all’altra del volo e` stata dimostrata con
prove al simulatore di volo.
(e) T.B.D.
16.17 RAI-UAV 153 Control during landings
(a) T.B.D.
(b) T.B.D.
(c) T.B.D.
16.18 RAI-UAV 157 Rate of roll
Poiche´ il calcolo delle caratteristiche aeromeccaniche latero-direzionali ha evidenziato alcune cri-
ticita`, e non sono dunque stati ancora fissati i valori dell’angolo diedro e della corda flappata
del timone, e quindi non sono note alcune derivate aerodinamiche del piano latero-direzionale, la
rispondenza ai requisiti di questo articolo dovra` essere dimostrata in futuro.
(a) T.B.D.
(b) T.B.D.
TRIM
16.19 RAI-UAV 161 Trim
(a) Per dimostrare la rispondenza a questo requisito, e` stata calcolata, per Vtrim = 70kts a quota
zero, la risposta libera del velivolo a disturbi iniziali sui valori degli angoli di incidenza α, rollio
ϕ e derapata β. I risultati sono presentati nelle figg. da 16.2 a 16.6. Si vede che il velivolo e` in
grado di ritornare alla condizione di trim se da questa viene allontanato da una perturbazione
in α. Il risultato e` valido nei limiti di tolleranza della teoria linearizzata.
Per quanto riguarda il piano latero-direzionale, poiche` non e` stato ancora scelto il valore del-
l’angolo diedro dell’ala, la risposta dinamica e` stata calcolata, per due valori di angolo diedro
Γ = 3◦ e Γ = 6◦. Come esposto in fig. 15.1, il primo di questi due valori rende instabile il modo
spirale, il secondo invece lo rende stabile. Le figure su citate confermano questa situazione:
il velivolo e` in grado di tornare alla condizione di trim se da questa viene allontanato da una
perturbazione in ϕ o in β se Γ = 6◦, mentre diverge (sia pure in tempi dell’ordine delle centinaia
di secondi) se Γ = 3◦.
(c) Non applicabile
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Figura 16.2: Risposta del velivolo a un disturbo unitario sull’angolo di incidenza a quota zero e
Vtrim = 70kts in condizioni di peso massimo
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Figura 16.3: Risposta del velivolo a un disturbo unitario sull’angolo di rollio a quota zero e
Vtrim = 70kts in condizioni di peso massimo e Γ = 3◦
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Figura 16.4: Risposta del velivolo a un disturbo unitario sull’angolo di derapata a quota zero e
Vtrim = 70kts in condizioni di peso massimo e Γ = 3◦
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Figura 16.5: Risposta del velivolo a un disturbo unitario sull’angolo di rollio a quota zero e
Vtrim = 70kts in condizioni di peso massimo e Γ = 6◦
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Figura 16.6: Risposta del velivolo a un disturbo unitario sull’angolo di derapata a quota zero e
Vtrim = 70kts in condizioni di peso massimo e Γ = 6◦
309
STABILITY AND RESPONSE
16.20 RAI-UAV 171 General
Questo requisito e` stato verificato mediante prove al simulatore di volo.
STALLS
16.21 RAI-UAV 201 Wings level stall
(a) Non applicabile
(b) T.B.D.
(c) T.B.D.
(f) T.B.D.
(g) T.B.D.
(h) T.B.D.
16.22 RAI-UAV 203 Turning flight and accelerated stalls
I requisiti di questo articolo si riferiscono tutti a come effettuare determinate prove in volo. La
rispondenza a detti requisiti e` pertanto ancora da definire
(a) T.B.D.
(b) T.B.D.
(c) T.B.D.
16.23 RAI-UAV 207 Stall warning
(a) T.B.D.
(b) T.B.D.
GROUND HANDLING CHARACTERISTICS
Allo stato attuale la fase al suolo del velivolo non e` stata studiata, pertanto i requisiti contenuti in
questo articolo sono ancora da verificare.
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16.24 RAI-UAV 231 Longitudinal stability and control
(a) T.B.D.
16.25 RAI-UAV 233 Directional stability and control
(a) T.B.D.
(b) T.B.D.
(c) T.B.D.
16.26 RAI-UAV 235 Taxying condition
(a) T.B.D.
MISCELLANEOUS FLIGHT REQUIREMENTS
16.27 RAI-UAV 251 Vibration and buffeting
L’analisi aeroelastica del velivolo non e` stata ancora effettuata, pertanto i requisiti contenuti in
questo articolo sono ancora da verificare.
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Capitolo 17
Conclusioni
Tutti le valutazioni riportate in questo lavoro sono state effettuate implementando in ambiente
Matlab le formule tratte dai manuali [1], [3], [5], [6], [8], [12], [13], e in alcuni casi (risoluzione
dell’equazione della linea portante, calcolo del fattore di Oswald, calcolo del contributo al Clβ
dovuto all’angolo diedro dell’ala, integrazione delle equazioni linearizzate del moto del velivolo)
sono state condotte autonomamente facendo ricorso a modelli fisici semplificati. Nel secondo caso
i risultati ottenuti sono stati confrontati criticamente con quelli di altri velivoli, riscontrando un
ottimo accordo.
A causa delle inevitabili approssimazioni che caratterizzano i metodi utilizzati, tali dati possono
ritenersi validi come prima approssimazione e dovranno essere successivamente controllati ed affinati
mediante prove in galleria aerodinamica del modello del velivolo.
I calcoli di prestazione sono stati effettuati supponendo che il velivolo montera` il propulsore
Rotax 912 S e ipotizzando un quantitativo massimo di carburante utilizzabile di 100kg. I risultati
mostrano che il velivolo ha prestazioni sensibilmente superiori a quelle richieste nelle specifiche di
missione redatte nella fase iniziale del progetto (v. par. 1.3.3). Proprio in virtu` di tali specifiche,
che discendevano dal requisito di security e safety, potrebbe essere necessario ridurre i parametri
prestazionali del velivolo in esame (soprattutto la tangenza teorica) per non aumentare il grado di
desiderabilita` dell’UAV, che potrebbe compromettere la certificabilita` del sistema.
Dalle valutazioni delle caratteristiche longitudinali e` emerso che il contributo della fusoliera alla
posizione del centro aerodinamico del sistema ala-corpo e` fortemente instabilizzante. Tale risultato,
di entita` inaspettata, e` stato spiegato osservando che la posizione dell’ala lungo la fusoliera e` molto
arretrata rispetto a configurazioni convenzionali. Se tale risultato sara` confermato quando saranno
disponibili dati ponderali ed aeromeccanici piu` accurati, sara` necessario prendere misure atte a
spostare in avanti il limite posteriore di escursione del baricentro.
Le caratteristiche del velivolo nel piano longitudinale in condizione di massimo peso risultano
complessivamente soddisfacenti, ma i valori dell’angolo di equilibratore richiesti per controllare e
manovrare sono elevati alle basse velocita`, come discusso in dettaglio al par. 12.4, e pertanto si
dovra` decidere se aumentare la corda flappata dell’equilibratore.
La condizione di minimo peso dovra` invece essere riprogettata a causa di alcune criticita`, discusse
in dettaglio ai parr. 12.4 e 13.7, che la rendono instabile.
Anche le valutazioni delle caratteristiche latero-direzionali hanno evidenziato alcune criticita`,
discusse in dettaglio al par. 15.6. I requisiti di efficacia del comando di alettone e di stabilita` del
modo spirale, contrastanti fra loro, rendono problematica la scelta dell’angolo diedro. Inoltre si e`
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riscontrata una bassa efficacia del comando di timone, dovuta all’elevata rigidezza in imbardata del
velivolo, a causa della presenza di due piani verticali di coda. Quessta problematica potra` essere
risolta aumentando la corda flappata del timone.
L’esame dei modi propri longitudinali del velivolo ha permesso di valutare le principali qualita`
di volo, ottenendo risultati soddisfacenti (livello 1 e, in alcuni casi, livello 2). Le definizioni delle
qualita` di volo sono pensate per velivoli abitati, quindi potrebbero non essere rappresentative della
buona pilotabilita` di un UAV, dato che l’interazione uomo-macchina, per questa categoria di velivoli,
avviene in modo completamente diverso. La definizione di questo punto coinvolgera` i futuri piloti
dell’UAV in una campagna di prove al simulatore di volo (la stazione di terra potra` essere utilizzata
a questo scopo).
Nell’ottica di certificabilita` dell’UAV, i risultati ottenuti sono stati confrontati con i requisiti
regolamentari contenuti nella SUBPART B - FLIGHT dei documenti [10] e [11], controllandone la
rispondenza nei limiti dello sviluppo attuale del progetto, come discusso in dettaglio al cap. 16.
Sulla base di questi risultati si potranno apportare le necessarie modifiche al progetto preliminare
del velivolo pervenendo cos`ı alla configurazione di volo.
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